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Einleitung 1
1 Einleitung
1.1 Hintergrund der Arbeiten
In den letzten Jahrzehnten ist der Weltraum umfangreich für kommerzielle, wissenschaft-
liche und militärische Zwecke erschlossen worden. Insbesondere der Bereich der Kom-
munikationstechnik hat sich als ein Wachstumsmarkt herausgestellt, der einen steigen-
den Kostendruck auf die internationalen Betreiber von Trägersystemen zum Transport
von Nutzlasten in den Weltraum ausübt. Um die Konkurrenzfähigkeit unter den Betrei-
bern von Trägersystemen zu sichern, werden in vielen Staaten der Welt Untersuchungen
angestellt, wie zukünftig Nutzlasten zu deutlich niedrigeren Preisen als heute in Erd-
umlaufbahnen transportiert werden können. Im Rahmen des amerikanischen Programms
ASTP (Advanced Space Transportation Program) wurde die Vision entwickelt, die heuti-
gen Transportkosten in den Erdorbit (LEO) von bis zu 22000 $ pro Kilogramm Nutzlast
bis zum Jahre 2007 auf 2200 $ abzusenken und langfristig bis 2025 auf nur noch 220 $ zu
reduzieren [77]. Im gleichen Zeitraum soll dabei die Zuverlässigkeit solcher Systeme um
den Faktor 10000 erhöht werden [31].
Um diesen sehr ehrgeizigen Zielen näher zu kommen, wird weltweit in zahlreichen Tech-
nologieprogrammen die technische Machbarkeit und die Wirtschaftlichkeit verschiedener
Konzepte untersucht. Viele der untersuchten Konzepte beruhen dabei auf dem Einsatz
vollständig wiederverwendbarer, horizontal startender und landender Raumflugzeuge in
Verbindung mit luftatmenden Antrieben. Hierfür sind jedoch noch weitreichende Entwick-
lungsschritte notwendig, ehe solche fortschrittlichen Systeme einsatzfähig sein werden.
In den Vereinigten Staaten wurden deshalb zahlreiche Technologieprogramme aufgelegt,
in denen unter der Führung der NASA Schlüsseltechnologien für den zukünftigen Raum-
transport weiterentwickelt wurden. Zu diesen Technologieprogrammen zählten beispiels-
weise die Projekte X-33 [55], X-34 [73], X-38 [43] und X-43. Während Japan seine Kom-
petenzen in wichtigen Technologien innerhalb des HOPE-Programms [46] und mit dem
Demonstrator ALFLEX [49] weiterentwickelt hat, konzentrierten sich die Arbeiten in Eu-
ropa in den letzten Jahren vor allem auf das Programm FESTIP [53] (Future European
Space Transportation Investigation Programme) und das Nachfolgeprogramm FLTP (Fu-
ture Launcher Technology Programme). In Deutschland fokussieren sich die Aktivitäten
momentan auf das ASTRA-Programm (Ausgewählte Systeme und Technologien für zu-
künftige Raumtransportsystem-Anwendungen), innerhalb dessen zwei Ergebnisse aus den
FESTIP-Studien aufgegriffen und weiter untersucht werden.
2 Einleitung
Innerhalb des Programms ASTRA werden zwei mögliche Konzepte für ein zukünftiges
Raumtransportsystem verfolgt. Das erste basiert auf einer ARIANE 5-Rakete, welche
mit wiederverwendbaren Flüssigtreibstoff-Boostern (LFBB) ausgerüstet ist. Diese Boo-
ster sind mit auftriebserzeugenden Flächen und einem Flugführungssystem versehen, mit
dessen Hilfe sie automatisch zum Startort zurückkehren sollen [26]. Das zweite Konzept
besteht aus der horizontal startenden und landenden Konfiguration Hopper, welche mit
einem Raketentriebwerk in den Geo-Transfer-Orbit fliegen soll [71]. Ein Ziel des ASTRA-
Programms liegt im Bau und in der Erprobung des Versuchsträgers PHOENIX, welcher
die nationalen Kompetenzen für die automatische Landung einer Raumflugzeugkonfigu-
ration demonstrieren soll.
Da die Geometrie von Raumflugzeugen auf die aerothermodynamischen Gegebenheiten
des Hyperschallfluges optimiert sind, weisen sie im Langsamflug in der Regel kritische
Flugeigenschaften auf. In diesem Zusammenhang werden an die flugmechanische Mo-
dellbildung und Simulation dieser Fluggeräte besonders hohe Anforderungen gestellt, da
Simulationsmodelle das Hauptwerkzeug für die Analyse der Flugeigenschaften und die
Auslegung von Regelungssystemen darstellen. Zum Aufbau solcher Simulationsmodelle
werden umfangreiche Kenntnisse über die Aerodynamik des Fluggerätes benötigt, wel-
che aus Windkanalversuchen und numerischen Berechnungen stammen können. Zu einem
späteren Zeitpunkt des Entwurfsprozesses, beziehungsweise nach der Erstellung eines Pro-
totyps, können Flugversuche mit Modellen oder Prototypen weitere wichtige Erkenntnisse
über die Aerodynamik liefern und damit der Validierung der Simulationsmodelle dienen.
Die experimentelle Ermittlung aerodynamischer Dämpfungs- und Kreuzkopplungsderiva-
tive für einen Simulationsdatensatz und die Untersuchung instationärer aerodynamischer
Effekte stellt besonders hohe Anforderungen an die Experimentaltechnik. Im optima-
len Fall muss dazu ein Modell des Fluggerätes die gleichen Bewegungsformen ausführen
wie das Original-Fluggerät. In den meisten dynamischen Windkanalversuchstechniken be-
schränkt man sich jedoch auf vereinfachte Bewegungsformen, um den Aufwand für diese
Versuche zu minimieren. Steht innerhalb des Entwicklungsprojektes ein frei fliegender
Versuchsträger zur Verfügung, können aus den Flugmessdaten ebenfalls aerodynamische
Parameter abgeleitet werden. Vor dem Hintergrund des beschriebenen Kostendrucks und
der Notwendigkeit präzise Kenntnisse über die Aerodynamik eines Raumfluggerätes in
einem möglichst frühen Entwicklungsstadium, in dem sich Flugversuche mit aufwendigen
Modellen naturgemäß ausschließen, zu erhalten, sind nur Windkanal- und sehr einfache
Flugversuchsmethoden als realistisch anzusehen.
Einleitung 3
Im Windkanal stehen dafür zwei grundsätzlich verschiedene Techniken zur Verfügung.
Bei der Methode der erzwungenen Bewegung wird das Modell im Windkanal mittels einer
dynamisch arbeitenden Verfahreinrichtung bewegt und die Kräfte und Momente mit einer
DMS-Waage gemessen. Vorteil dieser Methode ist die Möglichkeit nahezu jede mögliche
Bewegungsform simulieren zu können. Nachteil ist allerding der hohe apparative Aufwand
und der hohe Aufwand, die DMS-Waage dynamisch zu kalibrieren. Deutlich einfacher ist
die Methode der freien Bewegung. Bei dieser wird das Windkanalmodell um eine oder
mehrere rotatorische Achsen frei beweglich aufgehängt. Nach einer von aussen aufzubrin-
genden Anregung führt das Modell oszillierende Bewegungen im jeweiligen Freiheitsgrad
aus. Unter Benutzung des Drallsatzes lässt sich dann das Moment um die jeweilige Ro-
tationsachse ermitteln. Der Vorteil des einfachen Versuchsaufbaus wird aber durch eine
eingeschränkte Ergebnisqualität erkauft. Hauptnachteil ist eine Modellbewegung, die sich
ausschließlich gemäß des Eigenverhaltens verhält. Der Einfluss der Bewegungsform und
der Frequenz der Bewegung auf die ermittelten dynamischen Derivative ist mit dieser
Methode nicht zu ermitteln. Ein weiterer Nachteil ist die ausschließliche Möglichkeit den
Einfluss rotatorischer Bewegungsformen identifizieren zu können, der Einfluss translatori-
scher Bewegung ist nicht bestimmbar. Wird eine flugmechanisch instabile Konfiguration
mit diesem Verfahren untersucht, kommt es zu divergierenden Bewegungen, die zum einen
nicht der entsprechenden Bewegungsform des Orginalflugzeuges ähnlich sind und zum an-
deren so abgefangen werden müssen, dass das Modell keinen Schaden nimmt [62].
Im Gegensatz dazu bieten Flugversuche den Vorteil, dass das Modell dem Originalflug-
zeug ähnliche Bewegungsformen in sechs Freiheitsgraden ausführt und sich damit au-
ßerdem direkt zur Analyse derselben eignet. Sollen mit einem frei fliegenden Modell die
aerodynamischen Eigenschaften eines Fluggerätes untersucht werden, muss die eingesezte
Sensorik sehr hohen Anforderungen genügen [44, 47], da aus den Messdaten mit Hilfe
der Bewegungsgleichungen die aerodynamischen Beiwerte ermittelt werden müssen. Diese
Art der Messtechnik ließ sich bisher nur in sehr großen und technisch anspruchsvollen
Modellen integrieren, für deren Betrieb zudem noch ein hoher personeller und logistischer
Aufwand betrieben werden musste. Wesentlich praktikabler wurde die Flugversuchstech-
nik durch die fortschreitende Miniaturisierung von sehr leistungsfähiger Messtechnik, die
es nun auch ermöglicht, sehr kleine und kostengünstige Modelle zu entwickeln und zu
betreiben.
4 Einleitung
1.2 Stand der Forschung
Techniken des dynamischen Windkanalversuchs
Aufgrund der Einfachheit der Methode der freien Bewegung, war diese Methode die erste
Möglichkeit, die dynamischen Eigenschaften von Fluggeräten im Windkanal zu untersu-
chen. Mit dem Ziel aerodynamische Dämpfungen zu ermitteln, wurde die Entwicklung vor
allem in den 50er und 60er Jahren vorangetrieben. Einen ausführlichen Überblick über
die verwendeten Methoden, die sich bis zum heutigen Zeitpunkt nicht wesentlich geändert
haben, geben Schueler et al. [62]. Beginnend von den ersten dynamischen Untersuchungen
amerikanischer Raumkapseln [30], bis hin zur Untersuchung der zukünftigen Raumflug-
zeugkonfiguration ELAC [52] hat sich die Technik, das Windkanalmodell nacheinander
um den Nick-, Gier- und Rollfreiheitgard frei oszillieren zu lassen, kaum gewandelt. Dabei
wurde das Modell in der Regel durch äussere Momente zum Schwingen angeregt. Durch
den Einsatz einer DMS-Waage war es möglich, auch dynamische Luftkräfte zu ermitteln.
Zusätzliche rotatorische Freiheitsgrade konnten durch die Verwendung eines Windkanal-
modells, welches auf einer konischen Spitze gelagert war, sowie durch sphärische Lage-
rungen erreicht werden. Danach konzentrierte sich der Fortschritt in diesem Bereich vor
allem auf den Einsatz sehr reibungsarmer, berührungsloser Lagerungen, wie Gas- [58] oder
Magnetlagerungen [76]. Prinzipiell war es schon früh möglich, alle sechs Freiheitsgrade im
Windkanal durch ein frei fliegendes Windkanalmodell freizugeben [21, 48], der Einfluss ei-
nes notwendigen Verbindungskabels zum Windkanalmodell verbietet jedoch den Einsatz
einer solchen Methode zur Messung quantitativer Daten. Zwar hat sich die Methode der
freien Bewegung seit den 60er Jahren nicht wesentlich weiterentwickelt, aufgrund des ein-
fachen Versuchsaufbaus wird sie in einigen Windkanälen jedoch immer noch eingesetzt.
Lediglich bei modernen, flugmechanisch instabilen Konfigurationen findet sie aufgrund
ihrer prinzipiellen Nachteile keinerlei Anwendung.
Diese Nachteile entfallen bei der Methode der erzwungenen Bewegung. Deshalb ist sie
heutzutage trotz ihres erheblichen Versuchsaufwandes Standard bei der Untersuchung
instabiler Kampfflugzeug- und Raumflugzeugkonfigurationen. Da sich beliebige Schwin-
gungsformen und -frequenzen im Experiment simulieren lassen, eignet sich dieses Verfah-
ren vor allem zur Untersuchung instationärer aerodynamischer Effekte hochagiler Flugge-
räte [1]. Für eine Übersicht über die Vielzahl an verfügbaren Einrichtungen sei an dieser
Stelle auf [2] verwiesen. In den meisten Fällen werden auch bei dieser Methode die einzel-
nen Freiheitsgrade getrennt voneinander untersucht, wie etwa bei der Ermittlung dyna-
mischer Derivative für das Raumflugzeug X-33 [75]. Dass eine Apparatur für dynamische
Windkanalversuche aber auch wesentlich komplexer sein kann, zeigt die Einrichtung im
Einleitung 5
DNW-NWB in Braunschweig [40]. Diese Anlage dient zur Simulation von Bewegungen
in fünf Freiheitsgraden und wird hauptsächlich zur Untersuchung von Verkehrsflugzeugen
eingesetzt. Zur genauen Messung der Modellposition wird hier auf moderne Bildauswer-
tungsverfahren zurückgegriffen.
In Abbildung 1.1 ist ein beispielhafter Aufbau für beide Windkanalversuchstechniken ge-
zeigt. Die Abbildung zeigt die Raumflugzeugkonfiguration ELAC, wie sie für einen Nick-
versuch nach der Methode der freien Bewegung installiert ist. Zusätzlich wird als Vergleich
der beschriebene Aufbau im DNW-NWB gezeigt. Der sehr große Unterschied im appara-
tiven Aufwand wird hier sehr deutlich.
Abbildung 1.1: Dynamische Windkanalversuchstechniken im Vergleich. Links: ELAC-
Nickversuch (freie Bewegung) [4], Rechts: Verkehrsflugzeug im DNW-NWB (erzwungene
Bewegung) [40]
Flugversuchstechniken mit Modellen
Die Untersuchung von Raumfluggeräten mit Hilfe einfacher Flugmodelle begann in den
60er Jahren mit den Arbeiten von Reed et al. [57], die beschränkte Messtechnik dieser
Modelle ließ jedoch nur qualitative Aussagen über das Flugverhalten der Fluggeräte zu.
Mit der Miniaturisierung von sehr leistungsfähiger Sensorik gelang es dann in den 90er
Jahren in zunehmenden Maße auch hochwertige Messdaten mit vergleichsweise kleinen
und einfachen Modellen zu erlangen. So gelangen es Budd et al. [10], die Gleitzahl ei-
ner Hyperschallkonfiguration im Langsamflug mit einem Flugmodell zu ermitteln. Später
wurden im Rahmen von Technologiearbeiten eigenstartfähige Modelle der Konfiguratio-
nen LoFLYTE [51] und X-43A LS [24] gebaut. Diese Modelle in einem Größenbereich von
nur 2-3 m dienten vor allem der Demonstration der Langsamflugeigenschaften von Hy-
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perschallkonfigurationen und der Entwicklung von Regelungskonzepten, nicht jedoch zur
Identifizierung aerodynamischer Parameter. Mit dem Demonstrator X-43A LS sind auch
Versuche zur Parameteridentifizierung geplant [16], Ergebnisse sind jedoch zum jetzigen
Zeitpunkt noch nicht veröffentlicht.
Einen deutlichen Schritt in Richtung weiterer Vereinfachung der Versuchstechnik wurde
von Sim und Murray [67] getan. Sie haben ein sehr einfaches und kleines Flugmodell der
Konfiguration X-33 mit handelsüblicher Fernsteuertechnik aus dem Modellbaubereich und
umfangreicher Messtechnik ausgerüstet, um dann Flugversuche zur Parameteridentifizie-
rung aerodynamischer Modelle durchzuführen. Messergebnisse wurden jedoch bis heute
nicht veröffentlicht. Diese Art der Versuchstechnik, im folgenden „Freiflugtechnik” ge-
nannt, wurde auch von Arning [4], mit dem innerhalb des DFG-Sonderforschungsbereiches
253 untersuchten Raumflugzeug ELAC, angewendet. In seiner Arbeit konnte Arning zei-
gen, dass die derart einfach ermittelten Parameter von aerodynamischen Modellen in
der Qualität mit Flugversuchsdaten aus wesentlich aufwendigeren Versuchen vergleichbar
sind.
Sowohl das von der Sim und Murray konzipierte Freiflugmodell X-33, als auch das Frei-
flugmodell des Raumflugzeugs ELAC wurden als antriebslose Drop-Modelle ausgeführt.
Dafür wurden sie mit einem größeren, ferngesteuerten Schleppflugzeug auf eine Absetz-
höhe von ca. 300 m gebracht und dort abgeworfen. Nach dem Ausführen von speziellen
Identifikationsmanövern konnten beide Modelle von einem Fernsteuerpiloten nach Sicht
vom Boden aus sicher gelandet werden. Die Auswertung der aufgezeichneten Messdaten
erlaubten dann eine Identifizierung aerodynamischer Parameter. Beide Projekte haben
die Gemeinsamkeit, dass die Freiflugmodelle mit einer Schwerpunktlage geflogen werden
mussten, die nicht der Schwerpunktlage des Originals entsprach. Dies war nötig, um die
statische Längsstabilität des Drop-Modells auch ohne ein aufwendiges Regelungssystem
sicherzustellen. Außerdem lagen beide Modelle bezüglich Größe und Gewicht in einem
Bereich der für einen Fernsteuerpiloten gerade noch beherrschbar ist. Abbildung 1.2 zeigt
die beiden Freiflugmodelle der untersuchten Raumflugzeugkonfigurationen zusammen mit
einem Modellflugzeug zum Transport auf die Abwurfhöhe.
1.3 Aufgabenstellung
In dieser Arbeit sollen die Parameter von aerodynamischen Modellen einer Raumflugzeug-
konfiguration anhand von Daten aus dynamischen Windkanalversuchen und Freiflugversu-
chen ermittelt werden. Dabei sollen möglichst einfache und kostengünstige Versuchstech-
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Abbildung 1.2: Freiflugmodelle von X-33 (links) und ELAC (rechts)
niken so modifiziert werden, dass sie die Untersuchung einer Raumflugzeugkonfiguration
bei Schwerpunktlagen des Originals erlauben. Desweiteren soll mit diesen Methoden der
Einfluss der Frequenz auf die identifizierten Parameter ermittelt werden und in geeig-
neten aerodynamischen Modellen abgebildet werden. In einem Vergleich der Messdaten
aus Windkanal- und Freiflugversuchen sollen die eingesetzten Methoden dann bewertet
werden.
Die Untersuchungen sollen am Beispiel des bereits beschriebenen Demonstrators PHOE-
NIX durchgeführt werden. Die geometrischen, technischen und grundlegenden aerodyna-
mischen Eigenschaften des Fluggerätes PHOENIX werden daher in Kapitel 2 vorgestellt.
Als Windkanalversuchsmethode wird die Methode der freien Bewegung durch den Einsatz
von angetriebenen Steuerflächen im Windkanalmodell und eines Reglers zur künstlichen
Stabilisierung so modifiziert, dass auch Versuche bei den originalen Schwerpunktlagen
von PHOENIX möglich sind. Die dazu erforderliche Versuchstechnik, die verwendeten
Regelungsalgorithmen und die Versuchsdurchführung werden ausführlich in Kapitel 3 er-
läutert. Kapitel 4 beschreibt dann die Vorgehensweise, die verwendete Hardware und
die notwendige Regelung bei den Freiflugversuchen. Auch diese Technik wird durch den
Einsatz eines Flugreglers und einer automatischen Versuchsdurchführung so modifiziert,
dass Versuche bei instabilen Schwerpunktlagen möglich sind. Durch diese Maßnahmen
wird desweiteren der Einsatzbereich der Freiflugtechnik bezüglich Größe und Fluggewicht
deutlich gegenüber den Untersuchungen von Arning, Sim und Murray erweitert.
Nach der Beschreibung der einzelnen Versuchstechniken wird dann im nächsten Kapi-
tel 5 die Auswertung der Messdaten mit Hilfe von Parameteridentifikationsverfahren be-
schrieben. Dabei wird auf zwei grundlegend verschiedene Ansätze zur Modellierung der
Aerodynamik eingegangen. Ein quasistationärer Ansatz dient dabei zur Modellierung der
Aerodynamik von PHOENIX unter der Annahme, dass die aerodynamischen Modelle un-
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abhängig von Zeit oder Schwingungsfrequenz sind. In einem instationären Ansatz können
diese Abhängigkeiten mit in die Modellbildung einbezogen werden. Welcher dieser Ansätze
für die einzelnen aerodynamischen Beiwerte am besten geeignet ist, wird dann in Kapi-
tel 6 anhand von Windkanaldaten untersucht. Dazu werden die identifizierten Parameter
eines quasistationären Ansatzes für verschiedene Schwingungsfrequenzen des Windkanal-
modells miteinander verglichen. Eine vollständige Darstellung der Messdaten im Vergleich
erfolgt dann in Kapitel 7. Hier werden alle Messdaten aus Windkanal- und Freiflugversu-
chen gegenübergestellt und ausführlich diskutiert. Durch diesen Vergleich wird deutlich,
welche Vor- und Nachteile Windkanal- und Freiflugversuche haben und welche Versuchs-
technik sich für die Identifizierung von Parametern aus quasistationären und instationären
Modellen besser eignet. Das Ende dieser Arbeit bildet dann eine Zusammenfassung der
wichtigsten Ergebnisse in Kapitel 8.
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2 Die Konfiguration PHOENIX
Die in dieser Arbeit beschriebenen Untersuchungen wurden am Beispiel der Konfigura-
tion PHOENIX durchgeführt. PHOENIX gilt als repräsentativ für mögliche zukünftige
Projekte wiederverwendbarer Raumtransporter [14] und wurde innerhalb des nationalen
Forschungsprogramms ASTRA entwickelt [70]. Die Geometrie von PHOENIX entspricht
dabei weitgehend derjenigen, des innerhalb des ASTRA-Programmes konzipierten Hop-
pers. Das als Demonstrator geplante, unbemannte Fluggerät PHOENIX soll mit einem
Hubschrauber in einer Höhe von 2400 m abgesetzt werden, um dann nach dem Abwurf
einen antriebslosen, autonomen Gleitflug bis hin zur automatischen Landung durchzufüh-
ren. Abbildung 2.1 zeigt ein Foto des erfolgreichen Erstfluges von PHOENIX am 8. Mai
2004 in Vidsel/Schweden. Das folgende Kapitel 2.1 gibt einen Überblick über die wichtig-
sten geometrischen und technischen Merkmale des Demonstrators, eine erste Beschreibung
einiger aerodynamischer Kenngrößen erfolgt dann in Kapitel 2.2. Die ausführliche Dar-
stellung aller aerodynamischen und flugmechanischen Kenngrößen erfolgt dann bei der
Diskussion der Messergebnisse in Kapitel 7.
Abbildung 2.1: Erstflug des Demonstrators PHOENIX
10 Die Konfiguration PHOENIX
2.1 Geometrische und technische Merkmale
Die Abbildung 2.2 zeigt die Geometrie des Fluggerätes und die Position seiner Steuerflä-
chen. Die Konfiguration zeichnet sich durch die, für Raumfluggeräte übliche, sehr geringe
Streckung und Flügelfläche aus. Eine annähernd dreieckige Form des Rumpfquerschnittes
soll eine optimale Ausnutzung des Rumpfvolumens durch Treibstofftanks und Nutzlast
bei einer zukünftigen Nutzung als Raumflugzeug ermöglichen. PHOENIX ist mit sieben
Steuerflächen ausgestattet. Neben Inboard- und Outboardelevons verfügt es außerdem
noch über eine Bodyflap, ein Seitenruder und Bremsklappen. Eine Definition der mit
diesen Steuerflächen gebildeten Stellgrößen η, ξ und ζ sowie die Lage des körperfesten
Koordinatensystems ist in Abbildung 2.3 gegeben.
Abbildung 2.2: Geometrie der Konfiguration PHOENIX
Als Bezugsgrößen für die Bildung aerodynamischer Beiwerte dienen die in Tabelle 2.1
angeführten Werte. Bezugslänge der Längsbewegung ist die Rumpflänge L, für die Seiten-
bewegung wird die Bezugsspannweite b verwendet. Der aerodynamische Referenzpunkt
(Moment Reference Point) liegt bei XMRP von der Rumpfnase aus und ZMRP vom tief-
sten Punkt des Rumpfes aus.
PHOENIX soll bei drei unterschiedlichen Kombinationen von Schwerpunktlagen und Mas-
sen im Flugversuch erprobt werden, um die Anforderungen an ein Flugregelungssystem
stufenweise erhöhen zu können. Bei den in Tabelle 2.2 aufgeführten Kombinationen er-
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Abbildung 2.3: Definition der Stellgrößen η, ξ und ζ
Bezugslänge der Längsbewegung (Rumpflänge) L 6.00 m
Bezugslänge der Seitenbewegung (Spannweite) b 3.48 m
Bezugsflügelfläche S 10.3 m2
Lage des aerodyn. Referenzpunktes XMRP 68% von L
Lage des aerodyn. Referenzpunktes YMRP 0
Lage des aerodyn. Referenzpunktes ZMRP 7.18% von L
Tabelle 2.1: Bezugsgrößen von PHOENIX
geben sich Landegeschwindigkeiten zwischen 65 und 85 m/s. Erste Flugversuche werden
bei einer Schwerpunktlage von 68% von L durchgeführt, da sie im relevanten Anstell-
winkelbereich statisch stabil ist. Die hintere Schwerpunktlage von 70% L ist dabei in
weiten Anstellwinkelbereichen instabil (T2 < 0.5 s) und erfordert eine künstliche Stabi-
lisierung durch ein leistungsfähiges Regelungssystem. Diese Stabilisierung um alle drei
Achsen basiert auf einer robust ausgelegten, teilweisen Zustandsgrößenrückführung, mit
dem Ziel, gleichbleibende Flugeigenschaften im gesamten Flugbereich künstlich zu erzeu-
gen. Diese Flugeigenschaften werden im wesentlichen durch die Frequenz und Dämpfung
der beiden schnellen dominierenden Eigenbewegungsformen der Starrkörperbewegung be-
schrieben. Das Regelungssystem soll Frequenz und Dämpfung der Anstellwinkel- und Tau-
melschwingung so modifizieren, dass sich im gesamten Anstellwinkelbereich die in Tabelle
2.3 angeführten Werte ergeben. Als Sensoren des Flugreglers dienen unter anderem eine
hochgenaue Inertialplattform mit Stützung durch ein differentielles GPS-System, Laser-
und Radarhöhenmesser sowie eine Fünflochsonde für die Luftdatenmessung [25]. Da ins-
besondere die automatische Landung sehr hohe Anforderungen an die genaue Kenntnis
12 Die Konfiguration PHOENIX
der Zustandsgrößen stellt, werden die gemessenen Größen mit Hilfe von Kalman-Filtern
zu optimalen Zustandsschätzungen verarbeitet [60].
Konfiguration 1 2 3
Masse m [kg] 800 800 1200
Flächenbelastung G/S [N/m2] 762 762 1143
Schwerpunktlage in x-Richtung [% von L] 68 70 70
Massenträgheitsmoment Ix [kg ·m2] 307 308 613
Massenträgheitsmoment Iy [kg ·m2] 2090 1780 1990
Massenträgheitsmoment Iz [kg ·m2] 2170 1850 2300
Tabelle 2.2: Kombinationen von Massen und Schwerpunktlagen für die Flugversuche
ω0 D
Anstellwinkelschwingung 3.6 1/s 0.56
Taumelschwingung 5.8 1/s 0.52
Tabelle 2.3: Durch das Regelungssystem erzeugte Eigenschaften der schnellen, periodi-
schen Eigenbewegungsformen
2.2 Aerodynamische und flugmechanische Eigenschaften
Die für den Hyperschallflug ausgelegte Geometrie führt insbesondere im Langsamflugbe-
reich zu sehr schlechten Flugeigenschaften und Flugleistungen. Für den Niedergeschwin-
digkeitsbereich liegen Messdaten aus statischen Versuchen im Unterschallwindkanal des
Instituts für Luft- und Raumfahrt der RWTH Aachen vor. Die Messdaten wurden bei
einer Reynoldszahl von Re = 1.6 · 106 bezogen auf die Rumpflänge L ermittelt. Diese
Reynoldszahl entspricht einer Anströmgeschwindigkeit von 30 m/s. Damit stimmen die
Versuchsbedingungen weitgehend mit denen der später beschriebenen dynamischen Wind-
kanalversuche und der Freiflugversuche überein. Abbildung 2.4 (oben) zeigt die in den
Versuchen ermittelten Auftriebsbeiwerte von PHOENIX. Dabei ist zu erkennen, dass sich
der Auftriebsbeiwert weitgehend linear zum Anstellwinkel verhält. Aufgrund der geringen
Streckung ist ein Auftriebsgradient von lediglich ∂CA/∂α ≈ 1.3 festzustellen. Innerhalb
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des untersuchten Anstellwinkelbereiches ist ein Auftriebsverlust durch Ablösung bei ho-
hen Anstellwinkeln nicht zu erkennen. Gleichzeitig wird hier aber auch deutlich, dass bei
moderaten, bei einer Landung realisierbaren Anstellwinkeln keine großen Auftriebsbei-
werte zu erzielen sind. Da PHOENIX bei einem Anstellwinkel von α ≈ 12◦ landen soll,
werden sehr hohe Landegeschwindigkeiten erreicht.
Abbildung 2.4 (mitte) zeigt den Widerstandsbeiwert CW als Funktion des Anstellwinkels.
Er weist einen parabelförmigen Verlauf auf. Der minimale Widerstandsbeiwert von CW =
0.03 ist bei einem Anstellwinkel von α = 0◦ festzustellen. Die bestmögliche Gleitzahl von
5 ergibt sich bei einem Anstellwinkel von α = 12◦, der dem Flugzustand kurz vor dem
Aufsetzen auf der Landebahn entspricht. In weiten Anstellwinkelbereichen liegen deutlich
geringere Werte von CA/CW vor, so dass der größte Teil des Fluges bei Bahnwinkeln von
bis zu γ = −26◦ erfolgt.
Die geringe statische Stabilität bezogen auf Schwerpunktlagen in der Nähe des aerody-
namischen Referenzpunktes (XMRP , ZMRP ) wird in Abbildung 2.4 (unten) deutlich. Der
Gradient ∂Cm/∂α verschwindet bei kleinen Anstellwinkeln, bei Anstellwinkeln ab α = 6◦
wird er zunehmend negativ, was einer zunehmenden statischen Längsstabilität entspricht.
Die Neutralpunktlage ist somit stark vom Anstellwinkel abhängig. Ein ähnlich veränder-
liches Verhalten der statischen Längsstabilität in Abhängigkeit des Anstellwinkels ist be-
reits aus Untersuchungen ähnlicher Konfigurationen, wie dem Space Shuttle [6], bekannt.
In Abbildung 2.5 (oben) ist der Querkraftbeiwert als Funktion des Anstellwinkels für
verschiedene Schiebewinkel dargestellt. Dabei ist im gesamten untersuchten Bereich kei-
ne signifikante Abhängigkeit des Querkraftbeiwertes vom Anstellwinkel feststellbar. Eine
deutliche Abhängigkeit von Anstell- und Schiebewinkel ist allerdings beim Rollmomen-
tenbeiwert zu sehen (Abbildung 2.5 (mitte)). Der Betrag des Gradienten ∂Cl/∂β, der
ein Maß für die statische Rollstabilität ist, nimmt mit wachsendem Anstellwinkel bis
α ≈ 12◦ zunächst zu, um dann wieder geringfügig abzunehmen. Abbildung 2.5 (unten)
zeigt den Giermomentenbeiwert als Funktion von Anstell- und Schiebewinkel. Bis zu einem
Schiebewinkel von β = 10◦ steigt im nahezu gesamten Anstellwinkelbereich der Giermo-
mentenbeiwert mit wachsendem Schiebewinkel an. Damit ist in diesem Bereich aufgrund
positiver Werte von ∂Cn/∂β statische Richtungsstabilität gegeben. Oberhalb von β = 10◦
verschwindet dieser Gradient und damit die Richtungsstabilität.
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Abbildung 2.4: Auftriebs-, Widerstands- und Nickmomentenbeiwerte, Re = 1.6 · 106,
xS = 0.68 · L, ungetrimmt
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Abbildung 2.5: Seitenkraft-, Rollmomenten- und Giermomentenbeiwerte, Re = 1.6 · 106,
xS = 0.68 · L, ungetrimmt
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3 Dynamische Windkanalversuche
Die Zielsetzung der dynamischen Windkanaluntersuchungen ist die experimentelle Bestim-
mung dynamischer Derivative der Konfiguration PHOENIX mit der Methode der freien
Bewegung. Diese Methode bringt in ihrer klassischen Ausführung jedoch einige Nachteile
mit sich. So ist es damit unmöglich den Einfluss der Schwingungsfrequenz auf die iden-
tifizierten aerodynamischen Modelle zu untersuchen. Desweiteren sind solche Versuche
lediglich bei längsstabilen Schwerpunktlagen möglich, die dem Original dann wiederum
nicht entsprechen. Im Rahmen dieser Untersuchungen wird die Methode der freien Bewe-
gung modifiziert. Dabei ist die wichtigste Modifikation die Ausstattung des PHOENIX-
Windkanalmodells mit einem Regelungssystem, das auch Versuche bei den originalen, in-
stabilen oder am Stabilitätsrand befindlichen Schwerpunktlagen ermöglicht. Desweiteren
ist das Modell mit Steuerflächen ausgestattet, die für die Regelung und die Anregung der
Modellbewegung in beliebigen Frequenzbereichen genutzt werden können. So sind auch
Versuche möglich, die den Einfluss der Frequenz auf die identifizierten Beiwerte klären
können. Die Verwendung einer DMS-Waage ermöglicht es Momente zu messen, die senk-
recht zur freigegebenen Rotationsachse wirken. Außerdem können so auch dynamische
Kraftanteile bestimmt werden. Weiterhin nicht möglich ist auch mit dieser modifizierten
Methode die Trennung des Einflusses translatorischer und rotatorischer Anteile sowie die
Untersuchung des Einflusses mehrerer Freiheitsgrade zur gleichen Zeit.
Mit den oben beschriebenen Modifikationen der Methode der freien Bewegung sollen für
die Konfiguration PHOENIX die folgenden Aufgaben bearbeitet werden:
• Im Vordergrund steht die Ermittlung dynamischer Momentenderivative, dynami-
scher Kreuzkopplungsderivative und dynamischer Kraftderivative. Neben den dy-
namischen werden auch statische Steuer- und Stabilitätsderivative identifiziert und
können diskutiert werden.
• Es soll weiterhin untersucht werden, inwieweit die Annahme quasistationärer Aero-
dynamik für PHOENIX zutrifft. Dies soll durch die Anregung des Modells in ver-
schiedenen Frequenzbereichen geschehen. Die identifizierten aerodynamischen Para-
meter unterscheiden sich nur dann, wenn den aerodynamischen Eigenschaften von
PHOENIX explizite Zeitabhängigkeiten zugrunde liegen.
Das Kapitel 3.1 beschreibt das Prinzip der Methode der freien Bewegung. Im darauf
folgenden Kapitel 3.2 wird der Versuchsaufbau, der Regelungsalgorithmus zur künstlichen
Stabilisierung sowie die Reglerauslegung beschrieben. Das Kapitel 3.3 gibt dann einen
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Überblick über die Versuchsbedingungen und die durchgeführten Versuche.
3.1 Prinzip der Methode der freien Bewegung
Es werden Roll-, Nick- und Gierbewegung getrennt voneinander untersucht. Je nach Frei-
heitsgrad werden die Versuche im folgenden Roll-, Nick-, oder Gierversuch genannt. Die
Vorgehensweise bei solchen Versuchen lässt sich wie folgt beschreiben. Zuerst wird das
Modell in der Strömung des Windkanals zu Schwingungen angeregt. Die dabei auftreten-
den körperfesten Kraftbeiwerte lassen sich direkt aus den Messwerten der DMS-Waage
bestimmen. Die körperfesten Momentenbeiwerte müssen aufgrund der momentenfreien
Lagerung des Windkanalmodells alternativ berechnet werden. Dazu lässt sich aus der ge-
messenen Position durch Differenzieren des Lagewinkels die Drehgeschwindigkeit und die
Drehbeschleunigung ermitteln. Beim Differenzieren der gemessenen Lagewinkel ist darauf
zu achten, dass dieses aufgrund des Messrauschens nicht durch Bildung von Differen-
zenquotienten erfolgen kann. Deshalb wird der Verlauf der Messgröße zuerst mit einer
glättenden Splinefunktion approximiert, die dann analytisch differenziert werden kann.
Die Momentenbeiwerte um die Rotationsachse lassen sich mit Hilfe des Drallsatzes wie
folgt errechnen:

Cl
Cm
Cn


f
=


Ix · p˙/b
Iy · q˙/L
Iz · r˙/b


f
·
1
q¯ · S
(3.1)
Momente, die senkrecht zur Rotationsachse stehen, werden direkt mit einer DMS-Waage
gemessen und zunächst in das körperfeste Koordinatensystem transformiert. Zur Ermitt-
lung des Giermomentes beim Rollversuch und des Rollmomentes beim Gierversuch aus
den DMS-Messdaten müssen von den gemessenen Beiwerten der Seitenbewegung noch die
Einflüsse der Trägheitskopplung subtrahiert werden:
 Cl
Cn


f
=

 Cl
Cn


DMS
−

 Izx · r˙
Izx · p˙

 · 1
q¯ · b · S
(3.2)
Anschließend erfolgt eine Transformation aller Beiwerte in das aerodynamische Koor-
dinatensystem. Da die Lagewinkel des Modells, die Stellung der Steuerflächen und die
Drehrate zu jedem Zeitpunkt der Messung bekannt ist, kann der Einfluss dieser Größen
auf die Kraft- und Momentenbeiwerte mit einem Regressionsverfahren (Kapitel 5) in Form
von Derivativen bestimmt werden.
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Ein wichtiges Merkmal der Methode der freien Bewegung ist die durch kinematische Kopp-
lung der Modellaufhängung bestimmte Bewegungsform. So kann in den Rollversuchen der
Einfluss der Rollgeschwindigkeit p auf das Rollmoment nicht getrennt von einer Schiebe-
winkeländerung β˙ identifiziert werden, da für die Kinematik der Rollbewegung gilt:
β˙ = p · sinα (3.3)
In den Gierversuchen kann dementsprechend die Giergeschwindigkeit r nicht von einer
Schiebewinkeländerung β˙ entkoppelt werden
β˙ = −r · cosα (3.4)
und in den Nickversuchen sind die Einflüsse der Nickgeschwindigkeit q und der Anstell-
winkeländerung α˙ nicht voneinander trennbar
α˙ = q. (3.5)
Demnach sind die identifizierbaren dynamischen Kraft- und Momentenbeiwerte für die
Seitenbewegung wie folgt definiert:
∂Ci
∂(p·b
V
)
= Cip + Ciβ˙ · sinα (Rollversuch) (3.6)
∂Ci
∂( r·b
V
)
= Cir − Ciβ˙ · cosα (Gierversuch) (3.7)
mit i ∈ {Q; l, n}.
In der Längsbewegung können folgende dynamische Kraft- und Momentenanteile identi-
fiziert werden:
∂Cj
∂( q·L
V
)
= Cjq + Cjα˙ (Nickversuch) (3.8)
mit j ∈ {A;W ;m}.
3.2 Versuchsaufbau
Die Versuche fanden im Unterschallwindkanal (USK) des Instituts für Luft- und Raum-
fahrt der RWTH Aachen statt. Bei dem Windkanal handelt es sich um einen Kanal Göt-
tinger Bauart mit offener Messstrecke. Die Messstrecke hat eine Länge von 3 m und
einen Durchmesser von 1.5 m. Mit einem Drehstromantrieb kann die Geschwindigkeit in
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der Messstrecke zwischen 0 und ca. 75 m/s eingestellt werden. Um bei längerem Betrieb
konstante Temperaturen in der Messstrecke einzuhalten, ist der Windkanal mit einer Ab-
sauganlage ausgestattet, welche einen Teil der erwärmten Luft durch Frischluft ersetzt.
Ein Grundriss des Windkanals ist in Abbildung 3.1 zu sehen. Der Anstell- und Schiebe-
winkel eines Windkanalmodells kann mittels einer Schwenkeinrichtung rechnergesteuert
in weiten Grenzen variiert werden.
Abbildung 3.1: Windkanal des Instituts für Luft- und Raumfahrt
3.2.1 Verwendete Hardware
Das Windkanalmodell ist durch ein sehr reibungsarmes Lagermodul in seinem Schwer-
punkt gelagert. Über einen, aus dem Heck des Modells herausgeführten Stiel ist das Modell
mit der Schwenkeinrichtung verbunden, so dass ein mittlerer Anstell- bzw. Schiebewin-
kel angefahren werden kann, um den das Modell oszillieren soll. Die Aufhängung des
Modells mit Hilfe eines Heckstiels hat vor allem den Vorteil, dass die Umströmung des
Modells durch die Aufhängung nur minimal gestört wird. In dem Heckstiel ist eine 6
Komponenten DMS-Waage integriert, welche die Messung von Kräften und Momenten
erlaubt. Im Modell werden mit Hilfe von Potentiometern sowohl die Stellung der Steuer-
flächen als auch die Lage des Modells selbst erfasst. Damit die Drehbewegung des Modells
20 Dynamische Windkanalversuche
nicht durch Kabelverbindungen gestört wird, werden alle Messwerte mit einem Miniatur-
Telemetriesystem drahtlos an einen Steuerrechner übertragen. Auch die Stromversorgung
erfolgt nach außen hin drahtlos mit einem modellinternen Lithium-Ionen-Akku. Der prin-
zipielle Aufbau des Mess-Systems ist in Abbildung 3.2 zu sehen.
Das Telemetriesystem kann 24 verschiedene Kanäle mit einer Auflösung von jeweils 12
bit und einer Datenrate von 200 Hz übertragen. Die Empfangsstation ist über eine se-
rielle Schnittstelle mit dem Steuerungs- und Regelungsrechner verbunden. Der Rechner
ist wiederum über analoge Schnittstellen mit einer handelsüblichen Funkfernsteuerung
verbunden und kann so Stellkommandos an den Empfänger im Modell senden.
DMS-Waage
Schwenkeinrichtung
Telemetrie-
empfänger
Fernsteuer-
sender
Steuerungs-und Regelungsrechner LuftdatenMittlerer Anstell- und
Schiebewinkel
Luftkräfte und
Momente
Klappen-
stellung (Soll)
Klappenstellung (Ist),
Lagewinkel
Windkanal
Abbildung 3.2: Schematischer Aufbau des Mess-Systems
Der Steuerungs- und Regelungsrechner ist ein handelsüblicher PC, der mit einer Controller-
Karte ausgestattet ist. Diese Karte mit eigenem Prozessor erlaubt komplexe Steuerungs-
und Regelungsaufgaben in Verbindung mit dem Programmsystem Matlab/Simulink. Ein
sogenanntes Connector-Panel stellt die Schnittstelle zwischen Controller-Karte und der
übrigen Hardware dar. Einzelheiten zu dieser Hardware sind in Tabelle 3.1 zusammenge-
fasst. Neben der künstlichen Stabilisierung des Modells übernimmt der Rechner außerdem
die Steuerung der Schwenkeinrichtung sowie die Messdatenaufnahme der DMS-Waage und
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der Luftdaten des Windkanals. Alle Berechnungen und die Messdatenaufnahme werden
mit einer Taktrate von 1 kHz ausgeführt.
Hersteller dSPACE
Typ DS 1103
Prozessor Power PC 604 e, 400 MHz
Speicher 2 MB local SRAM
128 MB global DRAM
Schnittstellen 16 x A/D, 16 bit
4 x A/D, 12 bit
8 x D/A, 14 bit
7 x Inkr. Drehgeberschnittstellen
32 x Digital I/O
1 x Serielle Schnittstelle
1 x CAN-Interface
PWM-Generierung
Tabelle 3.1: Technische Daten der Controller-Karte
3.2.2 Dynamisch ähnliches Windkanalmodell
Um die in Modellversuchen gewonnenen Messdaten auf die Originalausführung übertragen
zu können, müssen bestimmte Ähnlichkeitsbedingungen bezüglich der Versuchsbedingun-
gen eingehalten werden. Bei Untersuchungen im Langsamflugbereich kann der Einfluss der
Kompressibilität vernachlässigt werden. In diesem Fall ist die wichtigste aerodynamische
Kennzahl die Reynoldszahl
Re =
V · l
ν
. (3.9)
Treten im Strömungsfeld nennenswerte instationäre Effekte auf, muss zusätzlich auf die
Einhaltung der Strouhalzahl
St =
ω · l
V
(3.10)
geachtet werden. Bei Flug- oder Windkanalversuchen mit Modellen, welche sich gemäß
ihres Eigenverhaltens bewegen, tritt die Strouhalzahl-Ähnlichkeit dann auf, wenn die in
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Tabelle 3.2 angegebenen Maßstabsfaktoren für die dynamische Ähnlichkeit eingehalten
werden.
Physikalische Größe Maßstabsfaktor
Länge N
Zeit N1/2
Trans. Geschwindigkeit N1/2
Winkelgeschwindigkeit N−1/2
Masse N3σ
Massenträgheitsmoment N5σ
Tabelle 3.2: Maßstabsfaktoren der dynamischen Ähnlichkeit [13] mit: Maßstab
N=Modell/Original, Luftdichtenverhältnis σ bei Modell-/ Originalflugzeug, gleiche
Schwerpunktlage und relative Flugzeugmassendichte vorausgesetzt
In Tabelle 3.2 wird deutlich, dass aufgrund der Skalierung der Geschwindigkeit und der
geometrischen Längen Reynoldssche und dynamische Ähnlichkeit nicht gleichzeitig er-
reicht werden können. Die Reynoldszahl wird in solchen Versuchen immer um den Faktor
N3/2 · µ zu klein sein, wobei µ das Verhältnis der kinematischen Zähigkeiten bei Modell-
und Originalflughöhe darstellt. Solange jedoch in allen Bereichen des Fluggerätes überkri-
tische Reynoldszahlen auftreten, bleiben die Einflüsse des Modellmaßstabes relativ gering
[63]. Diese überkritischen Reynoldszahlen liegen je nach Profil zwischen 30·103 und 500·103
[74, 64].
Werden Konfigurationen untersucht, die mit einem Regelungssystem zur künstlichen Sta-
bilisierung ausgerüstet sind, ist auch das Regelungssystem dynamisch ähnlich auszulegen.
Insbesondere bei den Übertragungsgliedern und den damit verbundenen Systemtotzei-
ten und der Aktuatordynamik ist bei kleinen Modellmaßstäben eine exakte dynamische
Ähnlichkeit mit vertretbarem Aufwand nicht zu erreichen. Jedoch kann normalerweise ein
Regelungssystem unter den gegebenen Voraussetzungen in einem Modell so ausgelegt wer-
den, dass sich dynamisch ähnliche Eigenfrequenzen der geregelten Starrkörperbewegung
ergeben.
Insgesamt gilt, dass bei der Einhaltung von Ähnlichkeitskennzahlen immer zwischen phy-
sikalischer Machbarkeit, Wichtigkeit für die zu untersuchenden Messgrößen sowie tech-
nischem und finanziellen Aufwand abgewogen werden muss. So ist die Einhaltung der
Reynoldszahl nicht nur physikalisch unmöglich (bei Einhaltung der dynamischen Ähn-
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lichkeitsbedingungen), sondern auch bei der Untersuchung dynamischer Derivative von
untergeordneter Wichtigkeit. Mit vertretbarem technischem und finanziellem Aufwand
ist ein dynamisch ähnliches Regelungssystem nicht erreichbar. Ein dynamisch nicht ähn-
liches, aber realisierbares Regelungssystem bringt dahingegen den Vorteil, das Modell bei
ähnlichen Schwerpunktlagen untersuchen zu können sowie dynamisch ähnliche Eigenfre-
quenzen und damit Strouhalzahlen zu erzielen.
Das PHOENIX-Windkanalmodell wurde im Maßstab 1:7 gefertigt. Damit ergibt sich ei-
ne Rumpflänge von L = 0.857 m und eine Spannweite von b = 0.497 m. Bei einem
Messstreckendurchmesser von 1.5 m sind die Modellmaße gerade klein genug, um die
Verblockung des Messquerschnitts und die Beeinflussung der Umströmung durch den
Strahlrand vernachlässigen zu können. Um die oben beschriebenen Ähnlichkeitsbedin-
gungen bezüglich des Massenträgheitsmomentes einhalten zu können, war auf extreme
Leichtbauweise zu achten. So wurde das Modell als Sandwichkonstruktion aus 2 mm star-
ker Papierwabe mit Deck- bzw. Beullagen aus Glas- und Kohlefasergewebe ausgeführt.
Es war auf diese Weise möglich, Trägheitsmomente des fertig ausgerüsteten Modells zu
erreichen, die denen der, gemäß der Ähnlichkeitsbedingungen umgerechneten Werte des
Originals, sehr nahe kommen (Tabelle 3.3). Da bei den Windkanalversuchen das Mo-
dell nur rotatorisch bewegt wird, ist die dynamische Ähnlichkeit der Massen bei gleicher
Massenverteilung nicht von Bedeutung.
Modell, xS = 0.68 · L Original, xS = 0.68 · L Original, xS = 0.70 · L
Ix [kgm
2] 0.027524 0.018266 0.036473
Iy [kgm
2] 0.152025 0.124353 0.118403
Iz [kgm
2] 0.173942 0.129113 0.136848
Ixz [kgm
2] 0.009592 k.A. k.A.
Tabelle 3.3: Trägheitsmomente des Windkanalmodells im Vergleich zu umgerechneten
Werten des Originals
Im Modell ist ein Drehmodul befestigt, was je nach Ausrichtung den Rotationsfreiheits-
grad um die körperfeste Roll-, Nick- oder Gierachse freigibt. Die Reibmomente der Lager
können gegenüber den zu bestimmenden aerodynamischen Momenten vernachlässigt wer-
den. Um verschiedene Schwerpunktlagen untersuchen zu können, ist in das Modell eine
Rahmenkonstruktion integriert, auf dem das Drehmodul und damit die Rotationsachse
verschoben werden kann. Das Drehmodul ist an einem Stiel aufgehängt, der aus dem Heck
des Modells herausgeführt wird. Das Heck des Modells ist so ausgeführt, dass eine Schwin-
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gungsamplitude von ca. 8◦ um eine Mittellage kinematisch möglich ist. Einige Ansichten
des Modells in der Messstrecke des Windkanals und die Ausführung des Hecks sind in den
Abbildungen 3.3 und 3.4 zu sehen.
Abbildung 3.3: Windkanalmodell in der Messstrecke
Abbildung 3.4: Heck des Windkanalmodells (hier für den Gierversuch)
Damit das Windkanalmodell in verschiedenen Frequenzbereichen angeregt und bei be-
stimmten Anstell- bzw. Schiebewinkeln ausgetrimmt werden kann, ist es mit sechs Steu-
erflächen ausgerüstet. Neben dem Seitenruder und der Bodyflap verfügt das Modell über
Inboard- und Outboardelevons. Angetrieben werden die Steuerflächen mit elektromechani-
schen Servos, die über eine handelsübliche Funkfernsteuerung angesteuert werden. Beson-
Dynamische Windkanalversuche 25
ders für die künstliche Stabilisierung des Modells ist es wichtig, Servos mit einer möglichst
großen Stellgeschwindigkeit und einer hohen Bandbreite auszuwählen. Mit dem Verfahren
von Lux [41] wurde der Frequenzgang des ausgewählten Servotyps bestimmt. In Abbil-
dung 3.5 ist dieser Frequenzgang zu sehen.
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Abbildung 3.5: Frequenzgang des verwendeten Servos
Nach Brockhaus [8] kann ein elektromechanischer Steller durch ein Verzögerungsglied
zweiter Ordnung angenähert werden. Aufgrund nichtlinearer Effekte, wie Totzeiten in
der Ansteuerelektronik, mechanischer Totzeiten sowie einer endlichen Stellgeschwindig-
keit weicht der Frequenzgang von dem eines Verzögerungsgliedes zweiter Ordnung ab.
Insbesondere fallen die großen Phasenverluste auf, die bei der Reglerauslegung zu berück-
sichtigen sind. Bei der Ansteuerung der Servos über eine handelsübliche Funkfernsteue-
rung treten außer den Servototzeiten noch Verzögerungen in der Signalverarbeitung und
Übertragung auf. Zusammen ergibt sich eine Systemtotzeit von ca. 50 ms. Für ein Mo-
dell dieser Größe reicht dieser Aufbau aus, das Modell bei den Originalschwerpunktlagen
künstlich zu stabilisieren und nahezu dynamisch ähnliche Eigenfrequenzen zu erreichen.
Die gleiche Stabilität wie bei der Originalkonfiguration kann jedoch nicht erzielt werden,
da die dafür benötigten Rückführverstärkungen zur Instabilität des Regelkreises führen
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würden. Servos und Fernsteuerkomponenten, welche ein originalgetreues Stabilitätsmaß
zuließen, sind derzeit nicht erhältlich.
3.2.3 Regelung des Windkanalmodells
Im letzten Kapitel wurde bereits ausgeführt, dass mit den verwendeten Hardwarekom-
ponenten keine exakt dynamisch ähnliche Regelung zu realisieren ist. Ziel des Regler-
entwurfs ist die Stabilisierung des an der Stabilitätsgrenze betriebenen Fluggerätes, um
eine Parameteridentifizierung mit realen Schwerpunktlagen zu ermöglichen. Desweiteren
soll die stark vom Anstellwinkel abhängige, natürliche Stabilität so modifiziert werden,
dass sich bei allen Anstellwinkeln möglichst gleiche Systemeigenschaften, also auch gleiche
Versuchsbedingungen für die Identifizierung ergeben. Diese Ziele sind mit der, in Abbil-
dung 3.6 abgebildeten Reglerstruktur zu erreichen. Eingangsgröße der Regelstrecke ist
je nach Freiheitsgrad der gleich- oder gegensinnige Ausschlag der beiden Outboardele-
vons (Höhenruderfunktion η, bzw. Querruderfunktion ξ), oder der Seitenruderausschlag
ζ . Ausgangsgrößen sind jeweils die körperfesten Drehraten p, q und r sowie die Lagewin-
kel Φx, Θy und der Schiebewinkel β. Eine mathematische Formulierung der dynamischen
Eigenschaften der Regelstrecke bei Roll-, Nick- und Gierversuchen und der kinematischen
Zusammenhänge ist im Anhang zu finden. Weiterhin sind dort detaillierte Blockschaltbil-
der der eingesetzten Regler des Windkanalmodells abgebildet.
Abbildung 3.6: Reglerstruktur für die künstliche Stabilisierung des PHOENIX-
Windkanalmodells
Die proportionale Rückführung der Drehgeschwindigkeiten auf die Steuerflächen führt zu
einer Erhöhung der Dämpfung. Da die Drehgeschwindigkeit nicht direkt gemessen wird,
sondern im Regler aus numerischer Differenzierung des Lagewinkels bestimmt werden
muss, müssen die gemessenen Lagewinkel vor der Differenzierung geglättet werden. Dazu
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wird ein Tiefpassfilter zweiter Ordnung mit einer Grenzfrequenz von ω0 = 100 1s gewählt.
Die Grenzfrequenz dieses Filters ist groß gegenüber derjenigen der Modellbewegung, so
dass das Filter bei der Reglerauslegung nicht berücksichtigt werden muss.
Als Lagewinkelregelung dient hier eine Rückführung der Regeldifferenz auf die jeweili-
gen Steuerflächen. Da eine rein proportionale Rückführung keine stationäre Genauigkeit
erzeugt, wird zusätzlich zum proportionalen Anteil eine integrierende Rückführung ein-
gefügt. Dessen Wirkung auf die Steuerflächen ist jedoch auf einen maximalen Ausschlag
der jeweiligen Steuerfläche von 2◦ beschränkt.
In Abbildung 3.7 ist die Neutralpunktlage in Abhängigkeit des Anstellwinkels bezogen auf
die Lage des Schwerpunktes bei 68% der Rumpflänge gezeigt. Die starke Neutralpunktwan-
derung führt dazu, dass das Stabilitätsmaß eine Abhängigkeit vom Anstellwinkel aufweist.
Um das Ziel einer vom Anstellwinkel unabhängigen Dynamik des geregelten Windkanal-
modells beim Nickversuch zu erreichen, wurden die Parameter des Regelungsalgorithmus
η = KηΘ (Θyc −Θy) +Kηq q +
KI
s
(Θyc −Θy) (3.11)
für jeden Arbeitspunkt zwischen α = 0◦ und α = 20◦ in Schritten von ∆α = 2◦ ausgelegt
und die Ergebnisse in Kennfeldern innerhalb des Reglers abgelegt. Angestrebt wurde eine
annähernd dynamisch ähnliche Eigenfrequenz ω0 der Eigenbewegungsformen des geregel-
tenWindkanalmodells zum Original. Basierend darauf wurde eine Soll-Polstellenverteilung
festgelegt, die erstens eine solche Eigenfrequenz erzeugt und zweitens im Rahmen der ein-
geschränkten Stelldynamik und der Totzeiten realisierbar ist.
Zum Zweck der Reglerauslegung wurde eine nichtlineare Simulation der Modellbewegung
auf Basis des Programmsystems Matlab/Simulink aufgebaut. In dieser Simulation wur-
den die rotatorischen Bewegungsgleichungen, die nichtlineare Aerodynamik, die Stelldy-
namik sowie die Systemtotzeiten modelliert. Die Aerodynamik basierte auf statischen
Windkanalmessungen, die mit dem beschriebenen Modell bereits durchgeführt wurden.
Dynamische Derivative wurden zwecks Reglerauslegung mit der Handbuchmethode Digi-
tal Datcom [29] abgeschätzt. Die Auslegung des Reglers basierte auf einer numerischen
Optimierung. So war die Angleichung der durch Regelparameter-Variation beweglichen
Polstellen an die Soll-Polstellenverteilung das Ziel eines Optimierungsprozesses. In jedem
Optimierungsschritt wurde die Simulation um einen Arbeitspunkt linearisiert. Dabei ent-
stand ein Gleichungssystem der Form
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Abbildung 3.7: Neutralpunktlagen bezogen auf den Schwerpunkt xS = 0.68 · L
x˙ = A · x+B · u und y = C · x. (3.12)
Die Polstellen eines linearisierten Systems ließen sich durch Lösung der charakteristischen
Gleichung
|s · I −A| = 0 (3.13)
bestimmen. Für die Optimierung wurde als Kostenfunktion J der quadratische Abstand
(Norm) von der Ist- zur Soll-Polstellenlage gewählt:
J = [Re(sist)− Re(ssoll)]
2 + [Im(sist)− Im(ssoll)]
2 (3.14)
Durch Minimierung dieser Kostenfunktion mit Hilfe des Simplex-Verfahrens von Nelder
und Mead [39] konnten die Polstellen des geschlossenen Regelkreises an die gewünsch-
ten Stellen verschoben werden. Für die Nickbewegung sind in Tabelle 3.4 die Polstellen
und Eigenfrequenzen des Original-PHOENIX, die dynamisch skalierten Werte sowie die
tatsächlich erreichten Werte zusammengefasst.
Die Stabilität bei den Gierversuchen hängt im Windkanalversuch von zwei wesentlichen
Einflüssen ab, von den aerodynamischen Eigenschaften des Modells und der Kinematik
der Aufhängung. Das Derivativ der statischen Richtungsstabilität Cnβ hat bei kleinem
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Polstellen Eigenfrequenz
Original s1,2 = −2.02± j2.98 ω0 = 3.61s
Gem. Tab. 3.2 skaliert s1,2 = −5.32± j7.87 ω0 = 9.51s
Windkanalmodell s1,2 = −1.50± j10.00 ω0 = 10.111s
Tabelle 3.4: Polstellenverteilungen und Eigenfrequenzen des Original-PHOENIX sowie
dynamisch skalierte und tatsächliche Werte des Windkanalmodells beim Nickversuch
Schiebewinkel immer ein positives Vorzeichen, so dass das Windkanalmodell statisch rich-
tungsstabil ist (siehe Abbildung 3.8). Die Stabilität steigt tendenziell mit zunehmendem
Anstellwinkel. Bei Schiebewinkeln von |β| > 5◦ kann dieser Gradient jedoch betragsmäßig
sehr klein oder sogar negativ werden. Dies kann zu einem instabilen Verhalten führen,
sofern Schwingungsamplituden von |β| > 5◦ erreicht werden.
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Abbildung 3.8: Derivativ der statischen Richtungsstabilität Cnβ
Die Kinematik der Aufhängung bewirkt einen Zusammenhang zwischen der modellfest um
die z-Achse des Modells gemessenen Amplitude des Azimutwinkels Ψz, dem stationären
Anstellwinkel des Versuchs α0 und dem Schiebewinkel β:
sinβ = −cosα0 · sinΨz (3.15)
Mit steigendem Anstellwinkel bewirkt eine gleiche Auslenkung des Modells beim Gier-
versuch also einen geringeren Schiebewinkel und damit auch geringere rückstellende Mo-
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mente. Die aerodynamische Stabilität steigt hingegen mit zunehmendem Anstellwinkel
etwas an. Um bei diesem Systemverhalten im gesamten Anstellwinkelbereich konstante
Eigenschaften zu erzielen, wurde nach dem oben beschriebenen Prinzip ein Regler ausge-
legt, der dynamisch ähnliche Eigenfrequenzen zum Original-PHOENIX bezogen auf die
Taumelschwingung erzeugen sollte. Der Regelungsalgorithmus für die Gierversuche hatte
die Struktur
ζ = Kζβ β + Kζr r +
KI
s
β . (3.16)
Die damit erreichten Polstellen und Eigenfrequenzen des Windkanalmodells sind in Ta-
belle 3.5 im Vergleich zu den Werten des Originals zusammengefasst. Es ist zu sehen, dass
die dynamisch ähnlichen, hohen Eigenfrequenzen aufgrund der beschränkten Stelldynamik
und der Totzeiten nicht erreicht werden konnten.
Polstellen Eigenfrequenz
Original s1,2 = −3.02± j4.95 ω0 = 5.81s
Gem. Tab. 3.2 skaliert s1,2 = −7.96± j13.07 ω0 = 15.31s
Windkanalmodell s1,2 = −1.50± j10.00 ω0 = 10.111s
Tabelle 3.5: Polstellenverteilungen und Eigenfrequenzen des Original-PHOENIX sowie
dynamisch skalierte und tatsächliche Werte des Windkanalmodells beim Gierversuch
Bei den Rollversuchen ergibt sich durch die Kinematik der Aufhängung ein Verhalten,
dass sich vom freien Flug prinzipiell unterscheidet. Im freien Flug entsteht eine Rollstabi-
lität durch die Kopplung zwischen Rollen und Schieben. Die Eigenbewegung ist dort durch
rein reelle Polstellen, also aperiodische Bewegungsformen charakterisiert. Im Windkanal-
versuch ist die Kopplung zwischen dem modellfest um die x-Achse des Modells gemessenen
Hängewinkel Φx und einem rückdrehenden Schieberollmoment aufgrund der Kinematik
der Aufhängung gegeben:
sinβ = sinα0 · sinΦx bei Ψx0 = 0 (3.17)
Das Derivativ Clβ, welches generell kleiner null ist, bewirkt eine direkte Stabilisierung um
die Rollachse auch ohne translatorisches Schieben, sofern α0 > 0 ist. Im Gegensatz zum
freien Flug ist die Eigenbewegungsform im Windkanalversuch daher durch konjugiert
komplexe Polstellen, also periodische Bewegungsformen charakterisiert (siehe Anhang),
welche über das Stabilitätsderivativ Clβ (Abbildung 2.5) vom Anstellwinkel abhängig
sind.
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Da die Eigenbewegung des Windkanalmodells periodischen Charakter aufweist, wurde als
Referenz für die Reglerauslegung nicht der Rollpol gewählt, sondern ebenfalls die Pole der
Taumelschwingung des Original-PHOENIX. Ziel des Reglerentwurfs nach dem beschrie-
benen Verfahren war also ein, im gesamten Anstellwinkelbereich einheitliches Systemver-
halten zu erzeugen, welches dynamisch ähnliche Eigenfrequenzen zur Taumelschwingung
des Original-PHOENIX aufweist. Dieses Ziel konnte mit dem Algorithmus
ξ = KξΦ Φx +Kξp p+
KI
s
Φx (3.18)
nahezu erreicht werden. Tabelle 3.6 zeigt die Polstellen und Eigenfrequenzen des Original-
PHOENIX, die dynamisch skalierten Werte sowie die tatsächlich erreichten Werte. Die
dynamisch ähnliche Eigenfrequenz wird auch beim Rollversuch nicht erreicht, jedoch liegt
der Wert von ω0 = 12.171s sehr nahe bei der dynamisch ähnlichen Eigenfrequenz.
Polstellen Eigenfrequenz
Original s1,2 = −3.02± j4.95 ω0 = 5.81s
Gem. Tab. 3.2 skaliert s1,2 = −7.96± j13.07 ω0 = 15.31s
Windkanalmodell s1,2 = −2.0± j12.00 ω0 = 12.171s
Tabelle 3.6: Polstellenverteilungen und Eigenfrequenzen des Original-PHOENIX sowie
dynamisch skalierte und tatsächliche Werte des Windkanalmodells beim Rollversuch
3.3 Durchführung der Windkanalversuche
3.3.1 Auslegung der Eingangssignale
Eine wichtige Randbedingung, welche bei der Identifizierung an geregelten Fluggeräten
beachtet werden muss, ist die hohe Korrelation zwischen Ein- und Ausgangsgrößen des
Systems. So erzeugt beispielsweise ein Regler zur Nickdämpfung einen künstlichen Zusam-
menhang zwischen der Nickrate und dem Höhenruderausschlag, der ohne Regelung nicht
vorhanden wäre. Diese und weitere, aus der Regelung resultierende Randbedingungen bei
der Identifizierung am geregelten Flugzeug, werden in Kapitel 5.1 erläutert.
Die beschriebenen starken Korrelationen zwischen Ein- und Ausgangsgrößen lassen sich
deutlich reduzieren, wenn man die Regelstrecke nicht durch Änderung der Vorgabegröße
des Reglers anregt, sondern durch einen unkorrelierten Steuerflächenausschlag (Abbil-
dung 3.9), der zum Ausgangswert des Reglers addiert wird [28]. Das als „Seperate Surface
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Deflection” bezeichnete Verfahren findet im Flugversuch mit bemannten Flugzeugen oft
keine Anwendung, da es aufwendige Hard- bzw. Softwareänderungen und Flugzulassun-
gen erfordert. Für den Windkanal- und Freiflugversuch stellt dieses Verfahren jedoch die
optimale Vorgehensweise dar.
-
+ PHOENIX-
Windkanalmodell
Ausgangsgrößen
Regler
SteuerflächenVorgabegrößen
Anregungssignal
Abbildung 3.9: Anregung der Modellbewegung durch unkorrelierten Steuerflächenaus-
schlag
Die Modellbewegung wurde in den Versuchen mit den Steuerflächen angeregt, die mit
der schnellen Dynamik bzw. der Regelung verknüpft sind. In den Nickversuchen wurde
das Modell also mit den beiden gleichsinnig ausgeschlagenen Outboardelevons in Höhen-
ruderfunktion angeregt. Bei den Rollversuchen wurden für die Anregung die gegensinnig
ausgeschlagenen Outboardelevons in Querruderfunktion verwendet, bei den Gierversuchen
wurde mit dem Seitenruder angeregt.
Um einen möglichst großen Frequenzbereich der Modellschwingung anzuregen, wurde ein
breitbandiges Signal verwendet. Bei der Identifizierung von flugmechanischen Parametern
wird im allgemeinen das sogenannte 3211-Signal verwendet [65], dessen Bezeichnung für
die zeitliche Abfolge der Steuerflächenausschläge steht (siehe Abbildung 3.10).
t
Amplitude
Dt
Dt
2 Dt
3 Dt
Abbildung 3.10: Breitbandiges 3211-Signal
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Dieses Signal ist leicht zu generieren und regt das Flugzeug wegen der hohen Bandbreite
in einem weiten Frequenzbereich an. Die aufgrund der Stelldynamik beschränkte Steilflan-
kigkeit des tatsächlichen Ruderausschlages vermindert die Bandbreite der Anregung nicht
wesentlich [4]. Mit Hilfe der Taktzeit∆t kann das Anregungssignal an den Frequenzbereich
des zu untersuchenden Flugzeuges angepasst werden. Der Zusammenhang zwischen der
höchsten interessierenden Eigenfrequenz des geregelten Flugzeuges ω0 und der optimalen
Taktzeit ∆t kann durch den Zusammenhang
∆t ≈ 0.85 ·
π
ω0
bis 0.90 ·
π
ω0
(3.19)
angenähert werden [44, 56]. Die höchsten interessierenden Eigenfrequenzen entsprechen in
der Längsbewegung der dynamisch skalierten Frequenz der Anstellwinkelschwingung des
geregelten PHOENIX. In der Seitenbewegung wurde die dynamisch skalierte Frequenz der
Taumelschwingung des geregelten PHOENIX als Referenz verwendet.
Die Amplitude der Anregung wurde so gewählt, das sich Schwingungsamplituden von ma-
ximal 4◦ ergaben. Desweiteren war bei diesen Amplituden sichergestellt, dass die Ampli-
tude des Anregungssignals mindestens gleich groß oder größer im Vergleich zur Amplitude
des Reglersignals war. Damit konnte die Korrelation zwischen Ein- und Ausgangsgrößen
weiter vermindert werden [45]. In Abbildung 3.11 ist der Zeitverlauf der Ausgangs- und
Zustandsgrößen bei einer Anregungssequenz beispielhaft für den Nickversuch gezeigt. Die
Taktzeit beträgt hier ∆t = 0.18 s.
3.3.2 Durchgeführtes Messprogramm
Alle Versuche wurden bei einer Anströmgeschwindigkeit von V = 30 m/s durchgeführt.
Dies entspricht einer, auf die Rumpflänge L bezogenen Reynoldszahl von Re ≈ 1.6 · 106.
Die Anströmgeschwindigkeit wurde aufgrund der dynamischen Ähnlichkeitsbedingungen
gemäß Tabelle 3.2 festgelegt. Die Strouhalzahl ist zwar unabhängig von der Strömungs-
geschwindigkeit, um jedoch die Vergleichbarkeit mit den Freiflugversuchen zu verbessern,
wurde eine skalierte Strömungsgeschwindigkeit nach Tabelle 3.2 gewählt. Die aerodynami-
schen Modelle wurden in einem Anstellwinkelbereich von α = 0◦ bis α = 20◦ in Schritten
von 2◦ identifiziert. Auf die Variation des stationären Schiebewinkels wurde im Rahmen
dieser Arbeit verzichtet.
Der Ablauf der Versuche lässt sich in zwei Phasen aufteilen. Zuerst erfolgte ein Austrim-
men des Windkanalmodells am zu untersuchenden Arbeitspunkt. Dazu wurde mittels der
Schwenkeinrichtung der Heckstiel auf den entsprechenden Anstellwinkel eingestellt. Durch
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Abbildung 3.11: Zeitverläufe von Ausgangs- und Zustandsgrößen beim Nickversuch
Ausschlagen der Trimmsteuerflächen wurde das Modell dann in seiner Mittellage ausge-
trimmt. Beim Nickversuch war diese Trimmsteuerfläche die Bodyflap, beim Rollversuch
die gegensinnig ausgeschlagenen Inboardelevons und beim Gierversuch erfolgte die Trim-
mung mit dem Seitenruder. In der zweiten Phase erfolgte dann die Anregung des Modells
mit dem 3211-Signal. Da in vergleichbaren dynamischen Windkanaluntersuchungen [40]
festgestellt wurde, dass sich die Genauigkeit und Reproduzierbarkeit der identifizierten
Parameter durch Erhöhung der Anzahl der Messpunkte verbessern lässt, wurden mehrere
Anregungssignale aneinandergereiht. Je nach Versuch wurden Messzeiten zwischen 175 s
und 250 s eingestellt, um eine Anzahl von Messpunkten zwischen 35000 und 50000 zu
messen. Nach dem Aufzeichnen aller Messdaten wurde der jeweils nächste Anstellwinkel
angefahren.
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Da der Einfluss der Anregungsfrequenz untersucht werden sollte, wurden in den Versuchen
mehrere verschiedene Anregungssignale verwendet. Dazu wurde der Frequenzbereich der
Anregung über die Taktzeit ∆t des 3211-Signals verändert. Bei den Nickversuchen lag die
optimale Taktzeit gemäß Gleichung 3.19 bei ∆t = 0.25 s. Für die Variation des Frequenz-
bereiches der Anregung wurden andere Taktzeiten von ∆t = 0.18 s und ∆t = 0.32 s aus-
gewählt. Die den Taktzeiten entsprechenden Kernfrequenzen der Anregungssignale gemäß
Gleichung 3.19 sind in Tabelle 3.7 zusammengefasst. Bei den Versuchen der Seitenbewe-
gung lag die optimale Taktzeit bei ∆t = 0.18 s. Aufgrund der beschränkten Stelldynamik
ließ sich diese nicht mehr verringern, so dass weitere Taktzeiten von ∆t = 0.25 s und
∆t = 0.32 s gewählt wurden.
∆t [s] ω0 [
1
s
]
0.18 14.84 - 15.71
0.25 10.68 - 11.31
0.32 8.34 - 8.84
Tabelle 3.7: Taktzeiten der verwendeten 3211-Signale und deren, gemäß Gleichung 3.19
entsprechenden Kernfrequenzen
Der Schwerpunkt bzw. die Rotationsachse des Modells lag in den Versuchen im aerodyna-
mischen Bezugspunkt bei 68 % der Rumpflänge. Die durchgeführten Versuche mit ihren
Taktzeiten sind zur Übersicht in Tabelle 3.8 zusammengefasst.
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Freiheitsgrad ∆t [s]
Nicken 0.18
Nicken 0.25
Nicken 0.32
Rollen 0.18
Rollen 0.25
Rollen 0.32
Gieren 0.18
Gieren 0.25
Gieren 0.32
Tabelle 3.8: Zusammenfassung der Taktzeiten der durchgeführten Windkanalversuche
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4 Freiflugversuche
Neben der bereits beschriebenen Windkanalversuchstechnik soll im Rahmen dieser Arbeit
eine zweite Versuchstechnik verwendet werden, um aerodynamische Modelle der Konfigu-
ration PHOENIX zu identifizieren. Der Hauptnachteil der beschriebenen Windkanalver-
suche ist die alleinige Freigabe eines einzigen rotatorischen Freiheitsgrades. Daraus resul-
tieren Bewegungsformen, welche prinzipiell nicht mit denen eines frei fliegenden Fluggerä-
tes übereinstimmen. Aus diesem Grund wird in diesem Kapitel eine Flugversuchstechnik
beschrieben, welche alle sechs Freiheitsgrade freigibt und somit eine Untersuchung der
Konfiguration unter realistischeren Bedingungen erlaubt.
Bei der Freiflugtechnik werden kostengünstige, vom Boden aus ferngesteuerte Flugmo-
delle eingesetzt. Zum Zweck der Messdatenaufnahme sind sie mit umfangreicher Sensorik
und Elektronik zur Speicherung der Messdaten an Bord oder mit einer Telemetrieanla-
ge ausgerüstet. Bei einem Messflug werden in der Regel spezielle Identifikationsmanöver
geflogen, welche das Modell zu breitbandigen Schwingungen anregen. Anhand der Messda-
ten des Fluges ist es dann mit Regressionsverfahren möglich, die unbekannten Parameter
aerodynamischer Modelle zu identifizieren.
Bei früheren Untersuchungen der flugmechanischen Eigenschaften von Raumflugzeugen
mit Hilfe der Freiflugtechnik [4, 67] war man jedoch darauf angewiesen, die Modellgröße
und das Modellgewicht in einem Bereich zu halten, der noch durch einen Fernsteuerpiloten
beherrschbar ist. Arning [4] hat diesen beherrschbaren Bereich eines dynamisch ähnlich
ausgelegten Flugmodells für verschiedene Arten von Fluggeräten genauer spezifiziert. Ab-
bildung 4.1 zeigt ein Ergebnis dieser Überlegungen sowie zusätzlich den Gewichtsbereich
eines dynamisch ähnlich ausgelegten Freiflugmodells der Konfiguration PHOENIX in Ab-
hängigkeit von der Spannweite. Dabei wird deutlich, dass aufgrund der geringen Modell-
größe und des hohen Fluggewichtes Versuche mit einem dynamisch ähnlichen PHOENIX-
Freiflugmodell mit den bisher verwendeten Methoden nicht möglich sind.
Desweiteren mussten die Freiflugmodelle in der Vergangenheit bei Schwerpunktlagen be-
trieben werden, die eine statische Längsstabilität auch ohne ein aufwendiges Regelungs-
system sicherstellen. Ein Flug mit realistischen, meist instabilen Schwerpunktlagen war
mit einem vergleichsweise einfachen Freiflugmodell bisher nicht möglich.
In dieser Arbeit werden Modifikationen der Freiflugtechnik vorgestellt, die es erlauben,
auch eine Konfiguration mit instabiler Schwerpunktlage zu untersuchen. Außerdem wird
der Bereich bezüglich Modellgröße und Fluggewicht, der mit der Freiflugtechnik unter-
sucht werden kann, deutlich erweitert.
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Abbildung 4.1: Größen- und Gewichtsbereiche, für die dynamisch ähnlich konzipierte Flug-
modelle manuell beherrschbar sind (aus [4]) sowie entsprechende Daten für ein dynamisch
skaliertes PHOENIX-Modell
Die wichtigste Modifikation ist der Einsatz eines Flugreglers, der eine künstliche Stabili-
sierung bewirken soll. Durch diese Modifikation wird ein stabiler Flug eines PHOENIX-
Freiflugmodells mit originalgetreuer Schwerpunktlage überhaupt erst möglich. Durch Vor-
gabe des Anstell- und Schiebewinkels kann mit einer Regelung eine Versuchsdurchführung
bei den zu untersuchenden aerodynamischen Referenzgrößen erreicht werden. Das manu-
elle Erfliegen eines Flugzustandes nach „Gefühl” des Piloten entfällt somit. Die Vorgabe
des Hängewinkels erlaubt die Führung des Modells auf einer kreisförmigen Bahn ohne
Eingriff eines Piloten. Dadurch entfallen die von Arning erarbeiteten Bedingungen für die
manuelle Beherrschbarkeit vollständig. Da keine Sichtverbindung zu einem Fernsteuerpi-
loten notwendig ist, kann die Abwurfhöhe des Modells von ca. 300 m deutlich erhöht und
damit die Messzeit pro Flug verlängert werden. Ein vollautomatischer Versuchsablauf soll
die Ausführung der verschiedenen Manöver höhengesteuert und damit ebenfalls unabhän-
gig von einem Bediener ermöglichen. Um das Risiko einer Landung zu vermeiden, wird
das Freiflugmodell mit Hilfe eines automatisch ausgelösten Fallschirmsystems geborgen.
Die oben beschriebenen Modifikationen erlauben Versuche zur Identifizierung aerodyna-
mischer Parameter der Konfiguration PHOENIX mit der Freiflugtechnik. Damit kann
sowohl untersucht werden, inwieweit sich diese Versuchstechnik dazu eignet, Fluggeräte
dieser Art zu untersuchen, als auch der Einfluss der zusätzlichen Freiheitsgrade verglichen
mit den Windkanalversuchen bestimmt werden. Kapitel 4.1 beschreibt die Methodik der
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Auswertung der Messdaten, die mit der Freiflugversuchstechnik gewonnen werden. Im
darauf folgenden Kapitel 4.2 wird das PHOENIX-Freiflugmodell mit allen seinen Kom-
ponenten und seinen Regelungsalgorithmen beschrieben. Zuletzt wird in Kapitel 4.5 die
Durchführung der Versuche beschrieben.
4.1 Methodik von Freiflugversuchen
Bei den Freiflugversuchen soll das Freiflugmodell mit einem Schleppflugzeug auf eine Höhe
von ca. 700 m gebracht werden. Nach dem Abwurf des Freiflugmodells vom Schleppflug-
zeug erfolgt dann die Durchführung von Flugmanövern. Aus den aufgezeichneten Messda-
ten können dann mit Hilfe von Parameteridentifikationsverfahren aerodynamische Para-
meter ermittelt werden. Für diese Parameteridentifikationsverfahren müssen nicht nur die
gemessenen Zustandsgrößen, sondern auch die zu approximierenden Ausgangsgrößen vor-
handen sein. Da diese aber nicht direkt gemessen werden können, wird im folgenden ein
Verfahren erläutert, mit dem diese aus den Messgrößen berechnet werden können. Durch
die Messung der körperfesten Beschleunigungen und Drehraten, des Staudrucks sowie des
Anstell- und Schiebewinkels ist es möglich mit Hilfe der Differentialgleichungen für die
Starrkörperbewegung des Modells die aerodynamischen Kraft- und Momentenbeiwerte zu
berechnen. Die für die Auswertung verwendeten Differentialgleichungen sind für einen
antriebslosen Gleitflug gültig. Aus den gemessenen flugzeugfesten Beschleunigungen und
dem Staudruck können die aerodynamischen Kraftbeiwerte im flugzeugfesten Koordina-
tensystem folgendermaßen berechnet werden:

CX
CY
CZ


f
=
m
q¯ · S
·


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by
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

f
(4.1)
Die aerodynamischen Momentenbeiwerte im flugzeugfesten System können durch Umstel-
len des Drallsatzes formuliert werden:
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(4.2)
Analog zu den dynamischen Windkanalversuchen kann ein numerisches Differenzieren der
gemessenen Drehraten dadurch vermieden werden, dass die Verläufe der Drehraten durch
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glättende Splinefunktionen approximiert werden, welche dann analytisch differenziert wer-
den können. Aufgrund der Symmetrie des Fluggerätes kann der Trägheitstensor T f für
Gleichung 4.2 vereinfacht werden zu
T f =


Ix 0 −Ixz
0 Iy 0
−Ixz 0 Iz

 . (4.3)
Mit der Transformationsmatrix
Maf =


cosα cosβ sinβ sinα cosβ
−cosα sinβ cosβ −sinα sinβ
−sinα 0 cosα

 (4.4)
können die so bestimmtem Kräfte und Momente aus dem flugzeugfesten in das aerody-
namische Koordinatensystem transformiert werden:
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Damit stehen alle aerodynamischen Kraft-und Momentenbeiwerte als Ausgangsgrößen
der in Kapitel 5 beschriebenen Regressionsverfahren zur Identifizierung der unbekannten
Parameter zur Verfügung.
4.2 Freiflugmodell
In Kapitel 3 wurden die Bedingungen der dynamischen Ähnlichkeit bereits erläutert. Für
ein Freiflugmodell gelten dieselben Bedingungen nach Tabelle 3.2 wie für ein Windkanalmo-
dell. Bei der Auswahl des Maßstabsfaktors für ein Freiflugmodell einer Raumflugzeugkon-
figuration stellt das Modellgewicht in der Regel eine Größe dar, die die Modellgröße nach
oben limitiert. Um ohne Sonderzulassungen der entsprechenden Behörden auszukommen,
muss das Gewicht des Schleppgespanns, bestehend aus dem Schleppflugzeug und dem
Freiflugversuche 41
Freiflugmodell unter 25 kg liegen. Nach unten wird die Modellgröße normalerweise da-
hingehend begrenzt, dass am Modell keine Strömungszustände auftreten sollen, die mit
unterkritischen Reynoldszahlen verbunden sind. Außerdem wird es mit kleiner werdendem
Modellmaßstab immer schwieriger, die Ähnlichkeitsbedingungen für die Massenträgheits-
momente einzuhalten. Der optimale Modellmaßstab ist somit oft ein Kompromiss zwischen
diesen Randbedingungen.
Das Freiflugmodell von PHOENIX wurde genau wie das Windkanalmodell im Maßstab 1:7
ausgeführt. Damit ist es im Vergleich zu den bereits angeführten Beispielen von Freiflug-
modellen relativ klein. Dadurch wird zum einen die Herstellung deshalb erschwert, weil
alle Komponenten sehr stark miniaturisiert und kompakt angeordnet werden müssen, zum
anderen wird es in diesem Modellmaßstab nur sehr schwer möglich sein, die Bedingun-
gen der dynamischen Ähnlichkeit einzuhalten. Der vergleichsweise kleine Modellmaßstab
bringt jedoch auch Vorteile mit sich. Der Aufwand zum Bau des Modells war relativ ge-
ring, da das Freiflugmodell mit denselben Vorrichtungen und Formen hergestellt werden
konnte wie das Windkanalmodell. Die Vergleichbarkeit der Freiflugergebnisse mit den Er-
gebnissen der Windkanalversuche ist durch denselben Modellmaßstab sehr gut. Einflüsse
verschiedener Reynoldszahlen von Windkanal- und Freiflugversuchen sowie Modellunge-
nauigkeiten können weitgehend ausgeschlossen werden. Desweiteren hat der kleine Mo-
dellmaßstab den Vorteil, dass die Strömungssensoren zusammen mit dem Freiflugmodell
im Windkanal kalibriert werden können.
Das Modell ist in Sandwichbauweise aus einer Papierwabe mit Deck- und Beullagen aus
GfK gefertigt. Strukturell stark beanspruchte Stellen wie die Flügel, der Übergang von
Seitenleitwerk zum Rumpf sowie die Anlenkung des Fallschirmsystems sind zusätzlich mit
Kohlefasermatten verstärkt. Abbildung 4.2 zeigt das Freiflugmodell mit seinen Anbauten.
Zum Befestigen des Modells am Schleppflugzeug ist am Rumpf ein Abwurfhaken vor-
handen. Am Seitenleitwerk des Modells ist ein Prandl-Rohr zur Messung des statischen
Druckes installiert. Die 5-Loch-Sonde an der Rumpfnase ist zum Vermeiden von Beschä-
digungen bei der Bergung am Fallschirm einziehbar konstruiert. Damit der Landestoß am
Modell keinen Schaden hervorruft, ist die Rumpfnase selbst aus einem schockabsorbie-
renden PU-Werkstoff gefertigt. Da eine solche Rumpfnase bei der Landung zerstört wird,
muss sie nach jedem Flug erneuert werden.
Für die Regelung eines Modells ist eine präzise Reaktion der Steuerflächen auf eine kom-
mandierte Position unerlässlich. Bei den Windkanalversuchen stellte sich heraus, dass eine
modellbautypische mechanische Verbindung zwischen Servo und Steuerfläche diese For-
derung nicht erfüllen kann. Eine zu hohe Elastizität der mechanischen Komponenten und
eine vergleichsweise große Lose führten bei den Windkanalversuchen zu einer Beeinflus-
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sung der dynamischen Eigenschaften des geregelten Modells. Um dieses Problem bei den
Freiflugversuchen zu verhindern, wurde das Freiflugmodell mit einer Ruderanlenkung auf
Basis eines Riemengetriebes ausgerüstet (Abbildung 4.3). Diese Mechanik gewährleistet
eine nahezu spielfreie und starre Verbindung zwischen Servo und Steuerfläche. Die Po-
sition der Steuerfläche wird dabei mit einem Potentiometer in der Servoachse gemessen.
Bei dem Freiflugmodell wurden Servos des gleichen Typs verwendet wie bei dem Wind-
kanalmodell.
Abbildung 4.2: Freiflugmodell im Maßstab 1:7
Das Modell ist mit umfangreicher Messtechnik zur Messung der Steuerflächenpositionen,
der Luft- und Inertialdaten ausgerüstet. Die gesamte Elektronik und die einziehbare 5-
Loch-Sonde sind auf einer Grundplatte angeordnet, die ausgerichtet im Rumpf des Frei-
flugmodells montiert wird. Abbildung 4.4 zeigt diese Grundplatte mit der Anordnung
der Drehratensensoren (Gyros), des Beschleunigungsmessers und der Drucksensoren. Die
Stromversorgung für die Messtechnik und den Betrieb der Servos wird durch mehrere
Lithium-Ionen-Akkus sichergestellt. Zur Übertragung der Daten an eine Bodenstation ist
auf der Grundplatte ein Telemetriesender installiert. Die ausführliche Beschreibung der
einzelnen Komponenten erfolgt im nächsten Kapitel.
Aufgrund des relativ kleinen Modellmaßstabes und der umfangreichen Ausrüstung des
Freiflugmodells ist es nicht vollständig gelungen, dynamische Ähnlichkeit der Massen und
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Abbildung 4.3: Mechanik zur Anlenkung der Steuerflächen
Abbildung 4.4: Grundplatte für die Messelektronik des Freiflugmodells
Massenträgheitsmomente herzustellen. In Tabelle 4.1 sind die entsprechenden Werte des
Modells und eines dynamisch skalierten Originals angegeben. Die Masse des Modells ist
mit 3.8 kg um ca. 8% zu hoch. Die Massenträgheitsmomente, welche in Pendelversuchen
[9, 69] ermittelt worden sind, liegen um 25-30% zu hoch. Da bei einer geregelten Konfi-
guration die Eigenfrequenzen der Starrkörperbewegung nicht nur von den Trägheitsmo-
menten, sondern auch vom Regler abhängen, kann über die Strouhalzahl-Ähnlichkeit an
dieser Stelle noch keine Aussage getroffen werden.
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Modell, xS = 0.68 · L Original, xS = 0.67 · L Original, xS = 0.70 · L
m[kg] 3.8 2.5− 3.5 3.5
Ix[kgm
2] 0.04061 0.018266 0.036473
Iy[kgm
2] 0.1874 0.124353 0.118403
Iz[kgm
2] 0.1776 0.129113 0.136848
Ixz[kgm
2] −0.03093 k.A. k.A.
Tabelle 4.1: Massen und Trägheitsmomente des Freiflugmodells im Vergleich zu skalierten
Werten des Originals
4.3 Ausrüstung des Freiflugmodells
4.3.1 Fallschirmbergungssystem
Das Fallschirmbergungssystem hat die Aufgabe eine sichere Landung des Freiflugmodells
zu gewährleisten sowie eine Bergung des Modells in Notsituationen zu ermöglichen. Aus
diesem Grund muss das System nicht nur bei den nominellen Auslösebedingungen des
geplanten Abfangmanövers (V ≈ 25 m/s, α = 22◦, β = 0◦) einsatzfähig sein, sondern
auch in einem weiten Bereich von Flugzuständen. Damit das Modell bei der Landung nicht
beschädigt wird, wurde das System so ausgelegt, das maximale Sinkgeschwindigkeiten von
ungefähr 3 m/s auftreten. Eine weitere Anforderung an das System stellt ein möglichst
geringes Gewicht bei gleichzeitig sehr hoher Zuverlässigkeit dar.
In Abbildung 4.5 wird der Aufbau und die Funktionsweise des Systems verdeutlicht. Der
Hauptschirm, ein kleinerer Hilfsschirm und ein gespannter Federmechanismus befindet
sich in einem zylinderförmigen Container. Dieser wird durch die Heckklappe des Modells
verschlossen. Beim Entriegeln der Heckklappe durch ein Auslöseservo wird die Heckklappe
und der Hilfsschirm durch den Federmechanismus in die Strömung katapultiert. Der ge-
öffnete Hilfsschirm zieht den Packsack des Hauptschirms aus dem Container (Abbildung
4.5-2). Danach werden zuerst die Fangleinen und dann der Fallschirm durch den Hilfs-
schirm gestreckt (Abbildung 4.5-3), bevor sich der Hauptschirm mit Luft füllt (Abbildung
4.5-4). Dieses Prinzip der Fallschirmöffnung wird als „first line deployment” bezeichnet [37]
und stellt ein sicheres und schnelles Öffnen des Fallschirms bei kontrollierbaren Öffnungs-
stößen sicher.
Für die Realisierung des Systems standen mehrere ebene Rundkappenschirme mit ver-
schieden großen Schirmkappenoberflächen S0 zur Verfügung. Die Sinkgeschwindigkeit des
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Abbildung 4.5: Phasen der Auslösung des Fallschirmbergungssystems
Schirms mit angehängtem Modell berechnet sich mit der Gleichung
VSink =
√
2mg
ρCDS0
, (4.7)
wobei der Widerstandsbeiwert eines geöffneten Rundkappenschirms bei ca. CD = 0.75
liegt [37]. Die geforderte Sinkgeschwindigkeit des Schirms bei einer Gesamtmasse des
Freiflugmodells von 3.8 kg konnte mit einem Hauptschirm erreicht werden, dessen techni-
sche Daten in der folgenden Tabelle 4.2 zusammengefasst sind. Nach Gleichung 4.7 ergibt
sich mit diesem Schirm eine stationäre Sinkgeschwindigkeit von VSink = 3.1 m/s. Als
Hilfsschirm wurde ein Rundkappenschirm mit einer Oberfläche von 0.166 m2 ausgewählt.
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Schirmkappenoberfläche 8.4 m2
Schirmkappendurchmesser 3.27 m
Widerstandsbeiwert CD 0.75
Länge der Fangleinen 3.50 m
Masse mit Schäkel 0.65 kg
Tabelle 4.2: Technische Daten des Hauptschirms
Das Gesamtsystem mit Container und Auslöseservo hat ein Gewicht von ca. 1 kg und
stellt somit einen großen Anteil an der Gesamtmasse des Freiflugmodells dar. In umfang-
reichen Windkanalversuchen wurde die Zuverlässigkeit des Fallschirmbergungssystems ge-
testet. In einem Geschwindigkeitsbereich von 20 m/s < V < 40m/s sowie in großen
Anstellwinkel- und Schiebewinkelbereichen konnte im Windkanal der Auslösevorgang bis
hin zum Strecken der Fangleinen simuliert und optimiert werden [15]. Abschluss der Tests
des Systems stellten mehrere Abwürfe eines Versuchsträgers mit dem Fallschirmbergungs-
system von einem Schleppflugzeug dar. In allen Fällen erfolgte die Öffnung des Haupt-
schirms problemlos.
4.3.2 Inertialsensoren
In Kapitel 4.1 ist deutlich geworden, dass für die Berechnung der aerodynamischen Kraft-
und Momentenbeiwerte die inertialen Messgrößen unbedingt notwendig sind. Des Weite-
ren werden die körperfesten Drehraten als Regressoren der Parameteridentifikation benö-
tigt. Für eine zuverlässige Messung dieser Größen stehen an Bord des Freiflugmodells ein
dreiachsiger Beschleunigungsmesser und drei Drehratensensoren zur Verfügung.
Bei dem Beschleunigungsmesser handelt es sich um einen dreiachsigen Sensor, der nach
dem kapazitiven Messprinzip arbeitet (siehe Abbildung 4.6). Die Abmessungen des Sensors
sind mit 25x25x25 mm sehr klein, so dass er sich gut in das Freiflugmodell integrieren lässt.
Der Messbereich beträgt in allen Achsen ca. ±3 g, wobei Messrauschen und Nullpunktdrift
für diese Versuche vernachlässigbar sind. Eine integrierte Signalaufbereitung beinhaltet
ein Anti-Aliasing-Tiefpassfilter mit einer Grenzfrequenz von 32 Hz (-3 dB). Der Sensor ist
so auf der Messtechnik-Grundplatte montiert, dass die Mitte des Sensors im Schwerpunkt
des Modells liegt.
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Abbildung 4.6: Dreiachsiger Beschleunigungsmesser
Die Drehratensensoren zur Messung der körperfesten Drehraten (siehe Abbildung 4.7)
in x-, y- und z-Richtung arbeiten nach dem piezoelektrischen Prinzip. Der Messbereich
für die Rollgeschwindigkeit beträgt ±330◦/s, die Messbereiche für die Nick- und Gierge-
schwindigkeit liegen bei ±165◦/s. Sowohl die Nullpunktdrift als auch das Messrauschen
sind in vernachlässigbarer Größenordnung. Alle drei Sensoren sind entsprechend ihrer
Ausrichtung auf der Messtechnik-Grundplatte montiert.
Abbildung 4.7: Piezoelektrische Drehratensensoren
4.3.3 Luftdatensystem
Das Luftdatensystem spielt bei den Freiflugversuchen eine Schlüsselrolle. So dienen Anstell-
und Schiebewinkel des Modells nicht nur als unabhängige Variablen für die Regression,
sie sind auch notwendig für die Transformation der körperfesten Kraft- und Momen-
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tenbeiwerte in das aerodynamische Koordinatensystem. Außerdem wird zur Berechnung
der aerodynamischen Beiwerte der Staudruck als möglichst genaue Messgröße benötigt.
Der Anstell- und Schiebewinkel wird mittels einer 5-Loch-Sonde erfasst, welche aus der
Rumpfnase herausragt (siehe Abbildung 4.2). Damit die 5-Loch-Sonde bei der Landung
am Fallschirm nicht beschädigt wird, ist sie so konstruiert, dass sie mit dem Auslösen
des Bergungsfallschirms eingezogen wird. Die Druckdifferenz der jeweils gegenüberliegen-
den Druckbohrungen wird mit Differenzdruckaufnehmern gemessen. Der Staudruck wird
als Differenzdruck zwischen der zentralen Bohrung der 5-Loch-Sonde und der statischen
Druckbohrung am Prandtl-Rohr, welches am Seitenleitwerk positioniert ist, mit einem
Differenzdrucksensor gemessen. Ein Absolutdrucksensor ist mit derselben Bohrung am
Prandtl-Rohr verbunden, um den statischen Druck messen zu können. Als Sensoren wer-
den piezoresistive Drucksensoren verwendet, welche eine extrem kurze Ansprechzeit haben
und aufgrund einer elektronischen Beschaltung driftkompensiert sind. Die Schlauchver-
bindungen zwischen den Druckbohrungen und den Druckaufnehmern sind so kurz, dass
aufgrund des Schlauchvolumens lediglich vernachlässigbare Ansprechverzögerungen zu er-
warten sind.
Der relativ kleine Modellmaßstab hat den Vorteil, dass das gesamte Luftdatensystem mit
dem Modell zusammen im Windkanal kalibriert werden konnte. Dazu wurde das ausgerüs-
tete Modell, ähnlich wie das Windkanalmodell, auf einer Schwenkeinrichtung montiert, um
die Druckmesswerte für verschiedene Staudrücke sowie Anstell- und Schiebewinkel auf-
nehmen zu können (Abbildung 4.8). Diese Messwerte wurden in Kennfeldern niedergelegt,
mit deren Hilfe dann durch lineare Interpolationen alle Luftdaten bestimmt werden kön-
nen. Die Genauigkeit eines derartigen Luftdatensystems hängt sehr stark vom Staudruck
ab. Auch bei den niedrigsten zu erwartenden Staudrücken liegen die maximalen Fehler
von Anstell- und Schiebewinkel bei ∆α ≈ ∆β ≈ 0.2◦. Der Staudruck kann aufgrund von
Nullpunktfehlern mit einer Abweichung von maximal ∆pdyn ≈ 19 N/m2 gemessen werden
[59].
In weiteren Windkanalversuchen wurde überprüft, ob die Anordnung eine ausreichend
hohe Bandbreite aufweist, um die schnellen Eigenbewegungsformen des Freiflugmodells
korrekt zu erfassen. Dazu wurde die Strömung vor dem Modell mit einem Gegenstand
gestört und beobachtet, wie schnell der Messwert von Anstell- und Schiebewinkel sich
dem stationären Wert annähert. Da die wahren aerodynamischen Winkel unbekannt sind,
lassen sich aus den Messwerten keine quantitativen Aussagen über Zeitkonstanten oder
Grenzfrequenzen der Messapparatur ableiten. Es wird jedoch aus den Messwerten deutlich,
dass die Messung mit hoher Dynamik erfolgt. Abbildung 4.9 zeigt den Messwertverlauf
eines solchen Versuchs. Da die Sensordynamik in einem Frequenzbereich liegt, der deutlich
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Abbildung 4.8: Freiflugmodell (unlackiert) zur Kalibrierung des Luftdatensystems im
Windkanal
höher ist als der Frequenzbereich der Anstellwinkelschwingung, kann die Sensordynamik
bei der Auswertung der Messdaten vernachlässigt werden.
Die so bestimmten Messwerte für α5 und β5 am Ort der 5-Loch-Sonde müssen bezüglich
des Einflusses der Drehgeschwindigkeiten auf die Messung der Anströmwinkel korrigiert
werden, da durch die Drehgeschwindigkeiten Zusatzgeschwindigkeiten am Ort der 5-Loch-
Sonde induziert werden. Abbildung 4.10 zeigt den Einbauort der 5-Loch-Sonde, welcher
in x-Richtung um x5 = 0.66 m vor dem Schwerpunkt liegt.
Die Geschwindigkeit V5 am Ort der 5-Loch-Sonde kann mit dem dortigen Staudruck q¯5
berechnet werden zu
V5 =
√
2q¯5
ρ
. (4.8)
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Abbildung 4.9: Gemessener Anstellwinkel nach Störung der Anströmung
5-Loch-Sonde Schwerpunkt
X
X
5
Abbildung 4.10: Einbauposition der 5-Loch-Sonde
Der Vektor der aerodynamischen Geschwindigkeit am Ort der 5-Loch-Sonde im flugzeug-
festen System lautet dann

uA
vA
wA


5
f
= V5 ·


cosα5 cosβ5
sinβ5
sinα5 cosβ5

 . (4.9)
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Da die Drehgeschwindigkeiten bekannt sind, ist es nun möglich, den Geschwindigkeits-
vektor im Schwerpunkt des Modells zu berechnen:


uA
vA
wA


SP
f
=


uA
vA
wA


5
f
+


0
−r x5
q x5

 (4.10)
Die bezüglich der Drehgeschwindigkeiten korrigierten Anströmwinkel am Ort des Schwer-
punktes α und β berechnen sich dann zu
α = atan(
wA
uA
)SP und (4.11)
β = asin(
vA
VA
)SP mit (4.12)
VA = (
√
u2A + v
2
A + w
2
A)
SP . (4.13)
Der durch Interpolation aus den Kennfeldern ermittelte statische Druck kann in eine baro-
metrische Höhe umgerechnet werden, welche für die Steuerung des Versuchsablaufs benö-
tigt wird. Wird ein statischer Druck über der Flughöhe gemäß der Standardatmosphäre
zugrunde gelegt, kann die Druckhöhe H aus dem gemessenen Druck p folgendermaßen
bestimmt werden [8]:
H =
T0
τ
[
(
p
p0
)
−τR
g − 1
]
(4.14)
mit τ = −6.5K/km, R = 287.05J/Kg ·K und T0 = 288.15K.
4.3.4 Sonstige Hardware
Die weitere Hardware beschränkt sich im wesentlichen auf die bereits bei den Windkanal-
versuchen eingesetzten Systeme. Die Datenübertragung der Messdaten zur Bodenstation
erfolgt mittels einer Telemetrieeinrichtung, welche 24 mögliche Datenkanäle in Echtzeit
mit einer Auflösung von 12 bit und einer Abtastrate von 200 Hz überträgt. Der gesamte
Prozess der Datenverarbeitung erfolgt in Echtzeit in einem bodengestützten Rechner. Zu
diesen Datenverarbeitungsprozessen gehören
• Berechnung der Regelungsalgorithmen
• Umrechnung der Sensordaten in physikalische Größen
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• Interpolation aus den Kennfeldern des Luftdatensystems
• Ansteuerung der Aktuatoren
• Steuerung des vollautomatischen Versuchsablaufs
• Messdatenaufnahme
Zu diesem Zweck ist der Rechner mit einer Controller-Karte ausgerüstet, deren Details
in Kapitel 3.2.1 genauer beschrieben sind. Die kommandierten Steuerflächenausschläge
werden mit einem Telekommandosystem an den Empfänger des Freiflugmodells gesendet.
Dieses Telekommandosystem besteht aus einer handelsüblichen Funkfernsteuerung, die
sich über die analogen Schnittstellen der Controller-Karte ansteuern lässt.
4.4 Regelung des Freiflugmodells
Das in der Controller-Karte implementierte Regelungssystem ist eine Grundvorrausset-
zung für einen automatischen Flug des Freiflugmodells und soll folgende Aufgaben erfüllen:
Künstliche Stabilisierung des Freiflugmodells
In Abbildung 3.7 wurde deutlich, dass sich PHOENIX bei einer Schwerpunktlage von
xS = 0.68 · L ohne Regelungssystem in der Nähe des Stabilitätsrandes befindet. Bei An-
stellwinkeln von α > 7◦ ist zwar eine geringe Stabilität vorhanden, diese reicht aber für
einen sicheren und stabilen Flug nicht aus. Bei kleineren Anstellwinkeln von α < 7◦ ist
PHOENIX längsinstabil ausgelegt.
Modifikation der Eigenbewegungsformen
Das Regelungssystem sollte die Eigenbewegungsformen, inbesondere die Anstellwinkel-
schwingung und die Taumelschwingung derart modifizieren, dass die Ähnlichkeitsbedin-
gungen bezüglich der Strouhalzahl möglichst eingehalten werden. Es ist dabei genau wie
beim Regelungssystem des Windkanalmodells davon auszugehen, dass aufgrund der Tot-
zeiten in der Signalübertragung eine vollständige Ähnlichkeit nicht erreicht werden kann.
Austrimmen des Freiflugmodells
Um zu verhindern, dass die von der Regelung verwendeten Klappen zum Trimmen stän-
dig ausgeschlagen werden und damit für die Stabilisierung eventuell nicht mehr genügend
Ausschlag vorhanden ist, muss das Freiflugmodell mit einer Reglerfunktion in Verbindung
mit einer zusätzlichen Trimmklappe ausgetrimmt werden. Diese Reglerfunktion erfüllt des
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Weiteren den Zweck, dass die Versuchsflüge bei den Anstell- und Schiebewinkeln durch-
geführt werden, die dem Regler als Vorgabegrößen gegeben werden.
Vorgabe des Hängewinkels zur Führung des Freiflugmodells auf einer Kreis-
bahn
Da bei den Versuchen auf einen Fernsteuerpiloten vollständig verzichtet werden soll, muss
die Bahn des Freiflugmodells gesteuert werden. Dafür soll das Modell durch Vorgabe eines
Hängewinkels auf einer kreisförmigen Bahn geführt werden.
Gleichung 4.15 zeigt den Regelalgorithmus der Längsbewegung (Blockschaltbilder sind im
Anhang zu finden).
η = Kηbz(bzc − bz) +Kηqq +
KI
s
(αc − α) mit Kηbz = f(α, q¯) und Kηq = f(α, q¯) (4.15)
Diese Struktur entspricht weitgehend einer klassischen Basisregelung eines Fluggerätes
und erfüllt Teile der oben genannten Auslegungsziele. Mit einer proportionalen Rückfüh-
rung der Vertikalbeschleunigung und der Nickrate werden Frequenz und Dämpfung der
Anstellwinkelschwingung und damit auch die Längsstabilität beeinflusst [8]. Da die flug-
mechanischen Eigenschaften von PHOENIX stark vom Anstellwinkel abhängig sind (vgl.
Abbildung 3.7), werden die Rückführverstärkungen in Abhängigkeit vom Anstellwinkel
derart angepasst, dass die dynamischen Eigenschaften über dem gesamten Flugbereich
gleichbleibend sind. Dafür sind die an diskreten Punkten ausgelegten Regelparameter in
Kennfeldern niedergelegt und werden abhängig vom Anstellwinkel aufgeschaltet. Eine wei-
tere Anpassung des Reglers an den Flugzustand erfolgt durch eine Staudruckanpassung,
wobei der Quotient aus dem Auslegungsstaudruck und dem tatsächlichen Staudruck als
zusätzliche Verstärkung im Regelkreis wirkt. Als Teil der Trimmung dient die integrale
Aufschaltung der Regelabweichung (αc − α) auf das Höhenruder. Sie bewirkt eine sta-
tionäre Führungsgenauigkeit auf den kommandierten Anstellwinkel αc und dient so zum
Einstellen der Versuchsbedingungen. Um Stabilitätsprobleme aufgrund des Phasenverlus-
tes dieses Integrators zu vermeiden, wurde der Verstärkungsfaktor für den Integrator sehr
niedrig gewählt und dessen Anteil am Höhenruderausschlag eng begrenzt.
Die Gleichung 4.16 zeigt die Regelungsvorschrift für den Querruderausschlag als Teil des
implementierten Basisreglers der Seitenbewegung.
ξ = KξΦ(Φc − Φ) +Kξpp+
KI1
s
(Φc − Φ) mit KξΦ = f(q¯) und Kξp = f(q¯) (4.16)
Hier werden die Rollrate und die Regelabweichung des Hängewinkels (Φc−Φ) proportional
auf das Querruder aufgeschaltet. Da der Hängewinkel nicht direkt gemessen wird, muss
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er durch Integration der folgenden Gleichung errechnet werden [8]:

Φ˙
Θ˙
Ψ˙

 =


1 sinΦ tanΘ cosΦ tanΘ
0 cosΦ −sinΦ
0 sinΦ/cosΘ cosΦ/cosΘ




p
q
r


f
(4.17)
Als Startbedingungen für die Integration dienen dabei die näherungsweise bekannten La-
gewinkel des Freiflugmodells kurz vor dem Ausklinkvorgang. Die Annahme, dass diese
Lagewinkel des Freiflugmodells bei einem stationären Geradeausflug des Schleppgespanns
gleich Null sind, führte bei allen Flügen zu befriedigenden Ergebnissen. Der Nullpunktfeh-
ler der Drehratensensoren führt bei einer derartigen Integration zu einer Drift der berech-
neten Lagewinkel [50]. Die Genauigkeit der Lagewinkelberechnung ist aufgrund der sehr
kurzen Flugzeiten von maximal 80 Sekunden jedoch ausreichend, um das Freiflugmodell
auf einer Kreisbahn zu führen. Um die Führungsgenauigkeit bezüglich des kommandier-
ten Hängewinkels zu verbessern, wurde ein Integrator mit geringer Verstärkung KI1 in
die Rückführung von (Φc − Φ) integriert.
Die Gleichung 4.18 zeigt die Regelungsvorschrift für den Seitenruderausschlag
ζ = Kζbyby +Kζr rHP +
KI2
s
β mit Kζby = f(q¯) und Kζr = f(q¯) (4.18)
Für die Beeinflussung des Gierfreiheitsgrades wird die laterale Beschleunigung und die
Gierrate proportional auf das Seitenruder zurückgeführt. Da der Gierdämpfer den Kur-
venflug mit stationärer Giergeschwindigkeit nicht behindern soll, wird in diesen Regelzweig
ein Hochpassfilter eingeführt, welches nur die hochfrequenten Anteile der Taumelschwin-
gung passieren lässt:
rHP =
Ts
1 + Ts
r mit T = 2 s (4.19)
Eine integrale Rückführung des Schiebewinkels mit kleiner Rückführverstärkung KI2 und
begrenztem Anteil am Seitenruderausschlag bewirkt eine Durchführung der Flugversuche
bei einem Schiebewinkel von β = 0◦. Auch in dem Regler der Seitenbewegung wird eine
Staudruckanpassung durchgeführt. Mit Hilfe von Simulationsstudien konnte gezeigt wer-
den, dass auf eine Anpassung der sonstigen Reglerparameter in Abhängigkeit von Anstell-
oder Schiebewinkel verzichtet werden kann.
Damit der verfügbare Höhen- bzw. Querruderausschlag des Reglers und der Anregung
nicht durch Trimmausschläge begrenzt wird, wird zu Anfang des Fluges der Trimmregler
nach Gleichung 4.20 eingeschaltet:
δBF =
KI3
s
η (4.20)
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Die Integration des Höhenruderkommandos und Aufschaltung dieses Signals auf den Bo-
dyflapausschlag δBF bewirkt die Übernahme der Längstrimmung durch die Bodyflap. Der
Verstärkungsfaktor KI3 wurde so gewählt, dass die Bodyflap nur niederfrequente Bewe-
gungen ausführen kann. Nach dem Abwurf des Freiflugmodells vom Schleppflugzeug reicht
eine Aktivierung dieser Trimmfunktion von vier Sekunden aus, um einen entsprechenden
Ausschlag der Bodyflap zu erhalten.
Bei der Auslegung der Reglerkonstanten waren dieselben Beschränkungen wie für den
Regler des Windkanalmodells gültig. Aufgrund der vergleichsweise langen Totzeiten in der
Signalübertragung ist der Betrag der einzelnen Konstanten und damit die Wirksamkeit
des Reglers eng begrenzt.
Für den Regler der Längsbewegung konnte das gleiche Auslegungsverfahren verwendet
werden, wie es schon bei der Auslegung der Regler des Windkanalmodells angewendet und
in Kapitel 3.2.3 beschrieben wurde. Auf Basis des Programmsystems Matlab/Simulink
wurde ein nichtlineares Modell der Längsbewegung des Freiflugmodells erstellt. Die aero-
dynamischen Eigenschaften, wie sie in den statischen und dynamischen Windkanalversu-
chen ermittelt worden sind, liegen diesem Modell in Form von Kennfeldern zu Grunde. Des
Weiteren ist in diesem Modell eine Modellierung der elektromechanischen Aktuatoren so-
wie der Totzeiten der Signalübertragung enthalten. Die Linearisierung dieses Modells am
Auslegungspunkt und das Lösen der charakteristischen Gleichung führt zu den Polstellen
des Systems. Der quadratische Abstand zwischen der Ist- und der Sollpolstellenlage dient
dann als Kostenfunktion einer iterativen Minimierung. Analog zum Regler des Windka-
nalmodells war es aufgrund der Systemtotzeiten nicht möglich, eine dynamisch skalierte
Polstellenlage zu erreichen. Deshalb war es das Hauptziel, durch die Regelung im gesam-
ten Anstellwinkelbereich eine Frequenz der Anstellwinkelschwingung zu erreichen, die der
Frequenz bei einem dynamisch skalierten Original möglichst nahe kommt. In Tabelle 4.3
sind die erreichten Polstellenlagen und die Frequenzen der Anstellwinkelschwingung im
Vergleich zum dynamisch skalierten Original dargestellt. Es wird dabei deutlich, dass die
Frequenz weitgehend die Ähnlichkeitsbedingungen erfüllt, die Dämpfung verglichen mit
dem Original jedoch geringer ist.
Bei der Seitenbewegung konnte dieses Verfahren nicht erfolgreich angewendet werden.
Zwar konnte für die Seitenbewegung ein vollständiges, nichtlineares Simulationsmodell
erstellt werden, aufgrund der Vielzahl der Polstellen, die je nach eingestelltem Regelpara-
meter dicht aneinander liegen können, war es jedoch unmöglich die Pole der Taumelschwin-
gung bei jedem Iterationsschritt zu identifizieren. Darum wurden die Reglerparameter für
jeden Auslegungspunkt mit Hilfe von Wurzelortskurven [18] ausgelegt. Die Wurzelorts-
kurven stellen die Lage der Pol- und Nullstellen des geschlossenen Regelkreises in der
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Polstellen Eigenfrequenz
Original s1,2 = −2.02± j2.98 ω0 = 3.61s
gem Tab. 3.2 skaliert s1,2 = −5.32± j7.87 ω0 = 9.51s
Freiflugmodell s1,2 = −2.0± j9.5 ω0 = 9.71s
Tabelle 4.3: Polstellenverteilungen und Eigenfrequenzen des Original-PHOENIX sowie
dynamisch skalierte und tatsächliche Werte des Freiflugmodells
Gaußebene mit der Rückführverstärkung als Parameter dar. Da auch bei der Seitenbewe-
gung die realisierbaren Reglerverstärkungen nicht ausreichen, um eine dynamisch skalierte
Polstellenverteilung im Vergleich zum Original (ω0 = 15.3 1/s, D = 0.52) zu erhalten,
müssen die Auslegungsziele des Reglers wie folgt neu definiert werden:
• Der Dämpfungsgrad der Taumelschwingung soll D > 0.3 betragen.
• Die Frequenz der Taumelschwingung soll ω0 > 9 1/s sein.
• Der Hängewinkel soll innerhalb von drei Sekunden seinen Stationärwert erreichen.
Die Programmumgebung Matlab/Simulink erlaubt die automatische Darstellung der Wur-
zelortskurven einer Übertragungsfunktion eines linearisierten Simulink-Modells. Mit die-
sem Werkzeug wurden nacheinander die Reglerkonstanten Kζby , Kζr, KξΦ und Kξp aus-
gelegt. Nach dem Festlegen einer Konstante wurde die entsprechende Rückführung in
das Simulationsmodell integriert. Die linearisierte Form dieses neuen Modells diente dann
wieder als Grundlage zur Darstellung einer Wurzelortskurve zur Auslegung der nächsten
Reglerkonstante. In Abbildung 4.11 ist die Wurzelortskurve des letzten Auslegungsschrit-
tes zur Festlegung von Kξp dargestellt. Da alle anderen Rückführungen in diesem Stadium
der Auslegung schon integriert sind, zeigt diese Darstellung die Pol-/Nullstellenverteilung
der gesamten geregelten Seitenbewegung. Mit einer Eigenfrequenz der Taumelschwingung
von ω0 = 11.1 1/s und einer Dämpfung von D = 0.43 wurden die Auslegungsziele be-
züglich der Taumelschwingung erreicht. Das geforderte Antwortverhalten des geregelten
Modells auf den kommandierten Hängewinkel konnte durch die Regelung ebenfalls sicher-
gestellt werden.
Kurze [38] hat für einen derart ausgelegten Regler der Freiflugversuche mit PHOENIX die
Sensitivität des geregelten Systems auf Unsicherheiten im Simulationsmodell untersucht.
Zu diesem Zweck wurde in einer Monte-Carlo-Simulationsstudie das Simulationsmodell
mit zufällig generierten Abweichungen aerodynamischer Parameter, des Stellermodells
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Abbildung 4.11: Wurzelortskurve der Übertragungsfunktion ξ → p
und der Totzeiten belegt um dann jeweils die Funktionsfähigkeit des Reglers zu überprü-
fen. Es hat sich gezeigt, dass der eingesetzte Regler bei allen Simulationsdurchgängen das
Freiflugmodell wirksam stabilisiert hat und damit offensichtlich robust ausgelegt ist.
4.5 Versuchsdurchführung
4.5.1 Ablauf der Freiflugversuche
Da das Freiflugmodell nicht durch einen Fernsteuerpiloten nach Sicht vom Boden aus
beherrscht werden kann, musste die Steuerung der Flugbahn und des Versuchsablaufs au-
tomatisch erfolgen. Dazu diente eine auf der Controller-Karte implementierte Versuchs-
steuerungssoftware, welche die folgenden sechs Phasen eines Versuchsflugs vollautomatisch
durchgeführt hat (Abbildung 4.12):
1. Start des Gespanns und Abwurf des Modells
Für die Versuche stand ein Modellfluggelände zur Verfügung, welches ausreichend Platz
bot, das auf einer Kreisbahn gesteuerte Modell zu betreiben. In Simulationen zeigte sich,
dass eine Fläche von mindestens 600 m x 600 m dafür benötigt wird. Das Gespann aus
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1. Abwurf
6.Fallschirmbergung
3. Manöver-Längsbewegung
H [m]
x [m]
y [m]
2. Austrimmen
4. Manöver-Seitenbewegung
5. Abfangen
Abbildung 4.12: Ablauf der Freiflugversuche
Schleppflugzeug und Freiflugmodell startete auf eine Absetzhöhe von ungefähr 700 m, um
das Modell dort abzuwerfen. Durch die Position des Freiflugmodells unter dem Schlepp-
flugzeug gestaltete sich der Abwurf problemlos, das heißt ohne die Gefahr einer Kollision
der beiden Fluggeräte. Mit dem Abwurf wurde synchron die Regelung, die automatische
Versuchsablaufsteuerung sowie die Messdatenaufnahme gestartet.
2. Austrimmen des Modells
Nach dem Abwurf wurde der Trimmregler automatisch für einen Zeitraum von vier Sekun-
den aktiviert. Diese Zeit reichte aus, um mit der Bodyflap den gewünschten Flugzustand
auszutrimmen. Die Vorgabe eines Hängewinkels von Φ = 30◦ bewirkte das Einschwenken
des Freiflugmodells auf eine kreisförmige Flugbahn.
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3. Anregung der Längsbewegung
Nach dem Austrimmen wurde vom Steuerungsalgorithmus die aktuelle Flughöhe gemes-
sen und die Höhendifferenz berechnet, die für die Versuche zur Verfügung stand. Beim
Durchfliegen der ersten Hälfte dieser Höhendifferenz erfolgte dann die Anregung der Mo-
dellbewegung in der Längsbewegung mit dem Höhenruder. Analog zu Windkanalversuchen
wurde ein Anregungssignal auf Basis des 3211-Signals (vgl. Abbildung 3.10) verwendet,
mit dem Unterschied, dass die Reihenfolge zu einem 1123-Signal umgekehrt wurde. Dies
hatte den Vorteil, dass sich das Freiflugmodell länger in der Nähe des ausgetrimmten Be-
zugsflugzustandes befand, als mit einem 3211-Signal.
4. Anregung der Seitenbewegung
In der zweiten Hälfte des zur Verfügung stehenden Höhenbandes erfolgte dann die An-
regung der Seitenbewegung des Freiflugmodells. Dazu wurden ebenfalls 1123-Signale ver-
wendet, die abwechselnd auf das Quer- und auf das Seitenruder geschaltet wurden.
5. Abfangmanöver
In einer Flughöhe von 120 m wurde ein Abfangmanöver eingeleitet, um die Fluggeschwin-
digkeit für das Auslösen des Fallschirmbergungssystems möglichst weit abzusenken und
damit die Belastung des Modells durch den Öffnungsstoß zu minimieren. Für dieses Ab-
fangmanöver wurden dem Basisregler durch die Steuerungssoftware ein Hängewinkel von
Φc = 0
◦ und ein Anstellwinkel von αc = 22◦ kommandiert. Durch dieses Manöver ließ sich
die Fluggeschwindigkeit auf unter 22 m/s absenken.
6. Auslösen des Fallschirmbergungssystems
In einer Flughöhe von 80 m wurde dann automatisch das Fallschirmbergungssystem aus-
gelöst. Anschließend erfolgte die Landung des Modells am Fallschirm. Es bestand zu jedem
Zeitpunkt der Versuchsdurchführung die alternative Möglichkeit das Fallschirmbergungs-
system manuell auszulösen.
Nach jedem Flug erfolgte die Sicherung der gespeicherten Messdaten und das Vorbereiten
des Modells für den nächsten Messflug. Die Zeitspanne zwischen zwei Starts betrug zwi-
schen 30 und 45 Minuten. Aufgrund dieser geringen Zeit war es möglich, alle Versuchsflüge
innerhalb weniger Stunden durchzuführen. Der Personalaufwand für die Versuche war mit
4 Personen sehr gering. Neben dem Fernsteuerpiloten für das Schleppflugzeug waren drei
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zusätzliche Personen zur Bedienung der Messtechnik und zur Videodokumentation not-
wendig.
Um einen Eindruck der Flugversuche zu vermitteln, sind in den folgenden Abbildun-
gen verschiedene Fotos zusammengestellt. Abbildung 4.13 zeigt das Gespann bestehend
aus Freiflugmodell und Schleppflugzeug. In der darauf folgenden Fotosequenz (Abbildung
4.14) ist der Abwurfvorgang gezeigt, wie er von einer Onboardkamera des Schleppflug-
zeugs aufgenommen wurde. Abbildung 4.15 zeigt die Öffnung des Fallschirms und die
Landung des Freiflugmodells am Schirm.
Abbildung 4.13: Gespann aus Freiflugmodell und Schleppflugzeug
4.5.2 Verfügbare Messdaten
Insgesamt waren sieben Messflüge vorgesehen, um genügend Messdaten zur Identifizierung
der unbekannten Parameter in einem möglichst großen Flugbereich zu sammeln. Aufgrund
eines Fehlers im Fallschirmbergungssystem während des vierten Fluges, wurde das Frei-
flugmodell beschädigt. Auf eine Reparatur der Schäden und eine neue Kalibrierung der
Sensorik wurde verzichtet, so dass für die Parameteridentifizierung Messdaten aus vier
Flügen zur Verfügung standen. Dass in diesen Flügen dennoch ein weiter Flugbereich ab-
gedeckt wurde, ist in Tabelle 4.4 zu sehen. In dieser Tabelle sind wichtige Eckdaten der
einzelnen Versuchsflüge, welche zur Beurteilung der Ergebnisse von Bedeutung sind, zu-
sammengefasst. Insgesamt wurden ca. 55000 auswertbare Messpunkte aufgezeichnet, was
einer Flugzeit von 4:35 min entspricht.
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Abbildung 4.14: Sequenz des Abwurfvorgangs
Flug 1 2 3 4
α [◦] 8.8 ≤ α ≤ 24.2 5.5 ≤ α ≤ 22.0 12.8 ≤ α ≤ 21.0 6.6 ≤ α ≤ 24.8
β [◦] −2.8 ≤ β ≤ 3.7 −3.0 ≤ β ≤ 4.7 −3.6 ≤ β ≤ 3.2 −4.1 ≤ β ≤ 4.0
p [1/s] −0.74 ≤ p ≤ 0.52 −0.80 ≤ p ≤ 0.73 −0.53 ≤ p ≤ 0.0.41 −0.71 ≤ p ≤ 0.80
q [1/s] −0.25 ≤ q ≤ 0.18 −0.20 ≤ q ≤ 0.21 −0.25 ≤ q ≤ 0.26 −0.12 ≤ q ≤ 0.18
r [1/s] −0.31 ≤ r ≤ 0.40 −0.46 ≤ r ≤ 0.57 −0.28 ≤ r ≤ 0.45 −0.60 ≤ r ≤ 0.54
bx [m/s
2] −0.28 ≤ bx ≤ 1.2 −0.37 ≤ bx ≤ 1.0 −0.42 ≤ bx ≤ 0.8 −0.24 ≤ bx ≤ 1.8
by [m/s
2] −6.3 ≤ by ≤ 10.2 −5.4 ≤ by ≤ 8.6 −12.0 ≤ by ≤ 11.4 −11.2 ≤ by ≤ 10.8
bz [m/s
2] −19.6 ≤ bz ≤ −4.2 −22.1 ≤ bz ≤ −10.0 −26.6 ≤ bz ≤ −8.2 −23.7 ≤ bz ≤ −14.0
q¯ [N/m2] 265 ≤ q¯ ≤ 680 320 ≤ q¯ ≤ 882 215 ≤ q¯ ≤ 710 335 ≤ q¯ ≤ 879
N [−] 12500 14200 15700 12500
Tabelle 4.4: Eckdaten der Versuchsflüge
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Abbildung 4.15: Öffnung des Fallschirms und Landung des Modells
Die mittlere, in den Versuchen erreichte Abwurfhöhe betrug ca. 750 m über Grund. Je nach
eingestelltem Flugzustand ergaben sich dabei Flugzeiten von 60-75 s pro Flug, was einer
mittleren Sinkgeschwindigkeit zwischen 8.7 m/s und 10.8 m/s entspricht. Während eines
Messfluges konnten aufgrund der vollautomatischen Versuchsdurchführung vergleichswei-
se viele Manöver zur Anregung der Modellbewegung durchgeführt werden. So betrug die
Anzahl der Manöver zur Anregung der Längsbewegungsformen des Modells pro Flug zwi-
schen 8 und 10. Die Bewegungsformen der Seitenbewegung wurden pro Flug mit Quer-
und Seitenruder jeweils zwischen 4 und 6 mal angeregt.
Abbildung 4.16 zeigt den Zeitverlauf einiger Messdaten während eines typischen Ma-
növers zur Anregung der Längsbewegungsformen des Freiflugmodells. Beim Verlauf des
Höhenruderausschlags η(t) fällt der starke Einfluss der Regleraktivität auf, die dem 1123-
Anregungssignal überlagert ist. Eine dermaßen starke Überlagerung der Signale war nach
der Auslegung der Anregungsamplitude mit Hilfe einer numerischen Simulation nicht er-
wartet und wegen der sich einstellenden höheren Korrelation zwischen Eingangs- und
Zustandsgrößen auch nicht erwünscht. Als Gründe für die entsprechenden Ungenauigkei-
ten in der Simulation können hauptsächlich große Unsicherheiten in der Modellierung der
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Ruderwirksamkeiten angeführt werden. Im Verlauf der vertikalen Beschleunigung bz(t) ist
zu sehen, das aufgrund der schnellen Abfolge der Manöver praktisch keine stationären
Flugzustände auftraten. Zur Qualität der Beschleunigungsmessdaten ist zu sagen, dass
die Amplitude des Messrauschens bei der Vertikalbeschleunigung klein gegenüber der des
Beschleunigungssignals ist. Damit ist keine wesentliche Auswirkung dieses Messfehlers auf
die identifizierten Parameter zu erwarten. Aufgrund der kleineren Amplitude der Längs-
beschleunigung bx(t) ist der Einfluss des Messrauschens hier jedoch wahrscheinlich größer.
Durch die 1123-Manöver selbst ergeben sich zwar nur geringe Schwankungen im Staudruck
q¯(t), es ist jedoch in diesem Zeitverlauf ein Teil einer periodischen Messwertänderung er-
kennbar, welche auf eine Bahnschwingung zurückgeführt werden kann.
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Abbildung 4.16: Zeitverlauf einiger Messgrößen während eines Manövers zur Anregung
der Längsbewegung
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5 Parameteridentifikation
In diesem Kapitel wird die Ermittlung der aerodynamischen Parameter aus den Messgrö-
ßen von Windkanal- und Freiflugversuchen beschrieben. Ziel einer Modellierung ist die
Approximation einer gemessenen Ausgangsgröße y mit den zu ermittelnden Parametern
θ und den gemessenen Zustandsgrößen X
y = f(θ,X) . (5.1)
Die Struktur der Gleichung 5.1 hängt von der Art der aerodynamischen Effekte ab, die
bei dem zu untersuchenden Fluggerät auftreten. Im Rahmen dieser Arbeit wird dabei
zwischen einem Modell unterschieden, bei dem ausschließlich quasistationäre aerodyna-
mische Effekte modelliert werden und einem Modell, bei dem auch instationären Effekten
Rechnung getragen wird.
Zunächst werden in Kapitel 5.1 die Besonderheiten erläutert, die sich durch die Identi-
fikation am geregelten Flugzeug ergeben. In Kapitel 5.2 wird dann auf das verwendete
Verfahren zur Berechnung der unbekannten Parameter von quasistationären aerodynami-
schen Modellen eingegangen sowie auf die Auswahl geeigneter Regressoren. Modelle, die
zur Beschreibung instationärer aerodynamischer Effekte geeignet sind sowie ein entspre-
chendes Verfahren zur Ermittlung der unbekannten Parameter solcher Modelle werden
dann in Kapitel 5.3 beschrieben.
5.1 Besonderheiten bei der Identifikation am geregelten Flugzeug
Bei der Identifikation am geregelten Flugzeug sind mehrere Vorgehensweisen denkbar.
Im wesentlichen wird dabei zwischen der Identifikation des offenen und des geschlossenen
Regelkreises unterschieden. Diese beiden Vorgehensweisen werden in Abbildung 5.1 ver-
deutlicht. Bei der Identifizierung des geschlossenen Regelkreises sind die Eingangsgrößen
des zu identifizierenden Systems die Vorgabegrößen (A), also die Eingangsgrößen des Reg-
lers. Ausgangsgrößen (C) sind die Zustandsgrößen des Flugzeuges. Sollen bei dieser Art
der Identifizierung die aerodynamischen Kenngrößen des ungeregelten Flugzeuges iden-
tifiziert werden, muss das Regelungssystem und die Stelldynamik in die beschreibenden
Gleichungen miteinbezogen werden.
Deutlich geeigneter erscheint die Identifikation des offenen Regelkreises. Eingangsgrößen
des zu identifizierenden Modells sind hier die Steuerflächenausschläge (B) des Flugzeu-
ges, Ausgangsgrößen (C) sind die Zustandsgrößen. Unabhängig vom Regler wird also das
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rein aerodynamische Modell des ungeregelten Flugzeuges identifiziert. Im Rahmen der
vorgestellten Arbeiten wurde das letztere Verfahren, also die Identifikation des offenen
Regelkreises durchgeführt.
Abbildung 5.1: Identifizierung des geschlossenen (A-C) und des offenen (B-C) Regelkreises
Die Identifikation am geregelten Flugzeug wirft im Vergleich zum ungeregelten Flugzeug
folgende Probleme auf:
• Der Regler hat im allgemeinen die Aufgabe, Störungen in der Flugzeugbewegung
schnell abklingen zu lassen. Da aber die Auswertung einer Reaktion auf eine Stö-
rung das Prinzip der Parameteridentifikation darstellt, wird durch einen Regler die
Identifikation erschwert. Ein Dämpfer bewirkt zum Beispiel ein schnelles Abklingen
der Bewegung und somit eine Reduktion der Informationen des Mess-Signals [28].
• Die Regelung eines Flugzeuges basiert auf einer Rückführung einiger Zustandsgrö-
ßen auf die Steuerflächen. Damit wird ein künstlicher Zusammenhang zwischen
Eingangs- und Ausgangsgrößen hergestellt. Ein- und Ausgangsgrößen sind also je
nach Betrag der Rückführverstärkungen mehr oder weniger stark korreliert. Der Re-
gressionsalgorithmus kann den Einfluss stark korrelierter Größen nicht voneinander
trennen. Die identifizierten Parameter können damit fehlerbehaftet sein.
• Bei Anregung der Bewegung mit periodischen Signalen in einem eng begrenzten Fre-
quenzbereich lassen sich alle Zustands- und Eingangsgrößen je nach Reglerauslegung
näherungsweise als Sinus- bzw. Cosinusfunktionen der entsprechenden Frequenz be-
schreiben, weshalb auch nur noch maximal zwei Anteile unabhängig voneinander
identifizierbar sind [45, 3].
• Unter Benutzung eines Ausgangsfehlerverfahrens können beim geregelten Flugzeug
numerische Probleme auftreten. Diese numerischen Probleme bewirken ein Wegdrif-
ten der Systemlösungen von den Messwerten, bis hin zum Erreichen des maximalen
Wertebereiches des Rechners [54, 28].
Parameteridentifikation 67
Der letzte angesprochene Punkt führte in den durchgeführten Versuchen nicht zu Proble-
men, da die Identifikation nicht mit einem Ausgangsfehlerverfahren durchgeführt wurde.
Die Wirkung der anderen Punkte kann durch die Wahl einer geeigneten Anregung der
Modellbewegung verringert werden.
5.2 Identifizierung von Parametern quasistationärer Modelle
Lassen sich aerodynamische Kräfte und Momente mit Gleichungen modellieren, welche
unabhängig von der Zeit sind, so wird von einem quasistationären Ansatz gesprochen.
Normalerweise kann bei einem solchen Modell eine Ausgangsgröße, also ein Kraft- oder
Momentenbeiwert als Gleichung beschrieben werden, die linear in ihren Parametern ist.
Jeder Messwert y(i) der Ausgangsgröße kann als Funktion der r+1 gesuchten Parameter
θi und der r unabhängigen Variablen xi formuliert werden:
y(i) = f(xi, θ) = θ0 + θ1 · x1(i) + θ2 · x2(i) + ...+ θr · xr(i) (5.2)
Ein solches Modell entspricht der, in der Flugmechanik weit verbreiteten, linearisierten
Derivativschreibweise, die für den Auftriebsbeiwert beispielsweise die Form
CA = CA0 + CAα · α + CAη · η + CAq ·
qL
V
(5.3)
annehmen kann. In diesem Beispiel entspricht die Messgröße CA der abhängigen Varia-
ble y und die Messgrößen α, η und qL
V
den unabhängigen Variablen xi. Der gesuchte
Parametervektor θ hat in diesem Fall die Komponenten CA0, CAα, CAη und CAq.
Es ist zu beachten, dass der Wert CA0 nicht der üblicherweise verwendeten Definition
CA0 = CA(α = 0) entspricht, sondern dem konstanten Anteil des beschreibenden Poly-
noms aus Gleichung 5.3. Dieser Anteil ist definiert als CA(α = 0, q = 0, η = 0) der
linearen Approximation von CA(α, q, η). Analoges gilt für alle θ0 anderer Beiwertmodelle.
Alle übrigen, zu identifizierenden Parameter entsprechen der klassischen Definition eines
flugmechanischen Derivativs.
5.2.1 Gleichungsfehlerverfahren
Die unbekannten Parameter sind dann optimal gewählt, wenn die approximierte und die
gemessene Ausgangsgröße übereinstimmen, d.h. der Gleichungsfehler ǫ der Regressions-
gleichung
y = f(θ,X) + ǫ (5.4)
68 Parameteridentifikation
gleich null ist. Das verwendete Gleichungsfehlerverfahren minimiert den quadratischen
Gleichungsfehler, bzw. die Summe der Fehlerquadrate zwischen gemessener und approxi-
mierter Ausgangsgröße für N Messpunkte:
J =
N∑
i=1
(yi − f(xi, θ))
2 =
N∑
i=1
ǫ2i → min. (5.5)
Das Minimum dieser Kostenfunktion J lässt sich durch Ableitung derselben nach den
gesuchten Parametern berechnen:
∂J
∂θ
= 0 (5.6)
Im Falle einer Regressionsgleichung, die linear in ihren Parametern ist (vgl. Gl. 5.2), ergibt
sich aus diesem Zusammenhang durch Umformung der gesuchte Lösungsvektor [22]
θ = (XTX)−1XTY . (5.7)
Dabei ist X ein Tensor, dessen Spalten durch die Zeitreihen der unabhängigen Varia-
blen gebildet sind. Die erste Spalte ist identisch eins. Y ist der Zeitreihe der gemessenen
Ausgangsgröße.
X =


1 x1(1) ... xr(1)
...
...
...
...
1 x1(N) ... xr(N)

 , Y =


y(1)
...
y(N)

 (5.8)
Die Kovarianzmatrix C der Parameter wird berechnet als
C = σ2(XTX)−1, (5.9)
wobei die Varianz σ2 der ermittelten Parameter unter der Annahme fehlerfreier Messungen
durch einen quadratischen Schätzwert des Parameterfehlers s2 ersetzt werden kann [32]
σ2 ≈ s2 =
1
N − (r + 1)
N∑
i=1
ǫ2(i) . (5.10)
Die Standardabweichung σ ergibt sich aus den Wurzeln der Diagonalelemente der Kovari-
anzmatrix C. Aufgrund der Annahme einer fehlerfreien Messung sind die so berechneten
Standardabweichungen in Abhängigkeit der Qualität der Messungen zu optimistisch.
5.2.2 Auswahl geeigneter Regressoren
Die Genauigkeit der Approximation und der identifizierten Parameter hängt entscheidend
von der Wahl eines geeigneten aerodynamischen Modells ab. Nur bei einer gut gewählten
Parameteridentifikation 69
Kombination von Regressoren können befriedigende Ergebnisse erwartet werden. Ein op-
timales Modell zeichnet sich unter anderem dadurch aus, dass alle Parameter mit geringer
Standardabweichung identifiziert werden können und die Summe der Fehlerquadrate des
approximierten Verlaufs der Ausgangsgröße gering ist. Im Sinne der guten Identifizier-
barkeit ist dabei ein Modell mit wenigen Parametern, dass oben genannte Forderungen
erfüllt, einem Modell mit mehreren Parametern vorzuziehen [28, 32].
Die Auswahl geeigneter Regressoren richtet sich in der Regel nach bekannten physika-
lischen Zusammenhängen oder nach Erkenntnissen aus anderen (statischen) Windkanal-
versuchen. Außerdem stehen iterative Verfahren zur Bestimmung einer optimalen Modell-
struktur zur Verfügung. Ein solches Verfahren ist zum Beispiel die „stufenweise Regressi-
on”, die von Klein et al. [32] modifiziert und auf flugmechanische Probleme angewendet
wurde. Hier werden stufenweise neue Regressoren, die eine hohe Korrelation mit den Aus-
gangsgrößen besitzen in die Regression einbezogen, um das neu entstandene Gesamtmodell
dann anhand statistischer Kenngrößen zu beurteilen. Bei einer signifikanten Verbesserung
dieser Kenngrößen bleibt der neue Parameter in der Modellstruktur enthalten, anderen-
falls entfällt er im nächsten Iterationsschritt und wird gegebenenfalls durch einen neuen
Parameter ersetzt. Ein solches Verfahren hat den entscheidenden Nachteil, dass immer nur
ein statistisch bestes Modell als Ergebnis geliefert wird, egal ob es physikalisch sinnvoll
ist oder nicht. Der auswertenden Person wird damit eine Einflussnahme und damit ein
Einbinden bereits vorhandener Kenntnisse über die Modellstruktur erschwert.
Die Leistungsfähigkeit handelsüblicher Rechner erlaubt eine alternative Vorgehensweise,
welche im Rahmen dieser Untersuchungen angewendet wurde. Dieses Verfahren beruht
auf der Auswertung der Messdaten mit allen theoretisch vorhandenen Kombinationen
ausgewählter Regressoren. Für alle so ausgewerteten aerodynamischen Modelle werden
anschließend statistische Kenngrößen ermittelt. Lassen diese Kenngrößen auf eine hohe
Qualität des Modells schließen, so werden sie dem Anwender zur Verfügung gestellt und
grafisch dargestellt. Modelle schlechter Qualität werden sofort verworfen. Mit Hilfe dieser
Informationen und eventuell vorhandener Zusatzinformationen aus weiteren Windkanal-
versuchen und Rechnungen kann so ein optimales Modell ausgewählt werden. Im folgenden
werden die verwendeten statistischen Kenngrößen und deren Bedeutung für die Auswahl
der Regressoren beschrieben.
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Das Bestimmtheitsmaß
Das Bestimmtheitsmaß R2 beschreibt den Anteil der Variation der approximierten Aus-
gangsgröße, der durch die Regressoren xi gemeinsam erklärt wird. Es ist daher ein Maß
für die Anpassung des Modells an die Wirklichkeit und berechnet sich aus dem Quotienten
von ESS („Explained Sum of Squares”) und TSS („Total Sum of Squares”):
R2 =
ESS
TSS
=
N∑
i=1
(yˆi − y¯i)
2
N∑
i=1
(yi − y¯i)
2
(5.11)
Das Bestimmtheitsmaß kann Werte zwischen null (das Modell erklärt die Variation der
Ausgangsgröße gar nicht) und eins (das Modell erklärt die Variation der Ausgangsgröße
vollständig) annehmen. Eine Erhöhung der Anzahl der Parameter kann das Bestimmt-
heitsmaß niemals verringern, in der Regel wird das Bestimmtheitsmaß durch zusätzliche
Parameter erhöht. Da jedoch ein Modell mit möglichst wenigen Parametern gefunden wer-
den soll, müssen weitere statistische Kennwerte für die Regressorauswahl berücksichtigt
werden. In der vorliegenden Arbeit wurden nur Modelle mit einem Bestimmtheitsmaß von
größer als 90% berücksichtigt.
Der globale F-Test-Wert
Der F-Test erlaubt eine Aussage über die statistische Signifikanz des zu prüfenden Ge-
samtmodells. Das geschieht durch Vergleich mit einer sogenannten Nullhypothese H0,
die besagt, dass die approximierten Ausgangsgrößen keinerlei linearen Zusammenhang zu
den gemessenen Ausgangsgrößen besitzen. Der F-Wert berechnet sich in Abhängigkeit
zum Bestimmtheitsmaß durch [32]
F =
N − (r + 1)
r
R2
1− R2
. (5.12)
Überschreitet der F-Wert einen von der Irrtumswarscheinlichkeit und der Anzahl der
statistischen Freiheitsgrade abhängigen Wert, so wird die Nullhypothese mit der entspre-
chenden Irrtumswarscheinlichkeit verworfen. In diesem Fall weist das getestete Modell
eine statistische Signifikanz auf. Anderenfalls kann das Modell verworfen werden. Der
tabellarisch niedergelegte Grenzwert für den F-Wert [19] variiert für eine Irrtumswar-
scheinlichkeit von 1% und einer Anzahl der Messwerte von N > 100 zwischen 2.3 und 3.
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Nach Klein et al. [32] erlaubt jedoch ein Grenzwert von 12 in der Praxis eine zuverlässigere
Auswahl von Regressoren.
Die Summe der Fehlerquadrate
Für alle Modelle, deren Bestimmtheitsmaß und F-Wert auf eine statistische Güte schlies-
sen lassen, wird außerdem noch die Summe der verbleibenden Fehlerquadrate RSS („Re-
sidual Sum of Squares”)
RSS =
N∑
i=1
(yˆi − yi)
2 (5.13)
sowie die Standardabweichung der berechneten Parameter (siehe Kapitel 5.2.1) ausgewer-
tet.
Der Korrelationskoeffizient
Eine Information, inwieweit die Ausgangsgröße mit den einzelnen Regressoren korreliert,
ist in der Matrix der Korrelationskoeffizienten CC enthalten. Die einzelnen Elemente von
CC berechnen sich durch Normierung aus den Elementen der Kovarianzmatrix C:
C = cov


y(1) x1(1) ... xr(1)
...
...
...
...
y(N) x1(N) ... xr(N)

 (5.14)
Die Normierung wird folgendermaßen durchgeführt:
CCij =
Cij√
CiiCjj
mit (5.15)
Cij =
1
N − 1
N∑
k=1
(Cki − C¯i)(Ckj − C¯j) und (5.16)
C¯i =
1
N
N∑
k=1
Cki , C¯j =
1
N
N∑
k=1
Ckj (5.17)
Die Einträge CCij nehmen einen Wertebereich von
−1 ≤ CCij ≤ 1 (5.18)
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an, wobei der Wert ein Maß für die lineare Abhängigkeit der in den i-ten und j-ten Spal-
ten der Matrix C eingetragenen Variablen ist. Ein Betrag von CCij nahe eins steht dabei
für eine sehr hohe Korrelation, ein Wert nahe null für eine verschwindende Korrelation.
Damit lässt sich nicht nur eine Aussage über die Wichtigkeit einzelner Regressoren tref-
fen, sondern etwaige sehr hohe Korrelationen zwischen einzelnen Regressoren können so
entdeckt werden. Solche hohen Korrelationskoeffizienten können z.B. durch die Regelung
erzeugt werden und haben einen Einfluss auf die Identifizierbarkeit einzelner Parameter.
Mit Hilfe der oben beschriebenen statistischen Kennzahlen wurden so alle mögliche Kom-
binationen der zur Wahl gestellten Regressoren bewertet. Für die Längs- und Seitenbewe-
gung wurden nicht nur die, für die aerodynamischen Beiwerte wichtigen Zustandsgrößen
als mögliche Regressoren angenommen, sondern auch deren zweiten und dritten Potenzen:
xi ∈
{
α, η, qL/V, α2, η2, (qL/V )2, α3, η3, (qL/V )3
}
(5.19)
für y ∈ {CA, CW , Cm} und
xi ∈
{
β, ξ, pb/V, ζ, rb/V, β2, ξ2, (pb/V )2, ζ2, (rb/V )2, β3, ξ3, (pb/V )3, ζ3, (rb/V )3
}
(5.20)
für y ∈ {CQ, Cl, Cn}.
Bei den auszuwählenden aerodynamischen Modellen muss zwischen Windkanal- und Frei-
flugversuchen unterschieden werden, da im Windkanalversuch im Gegensatz zum Freiflug-
versuch immer eine Kopplung zwischen den aerodynamischen Translations- und Rotati-
onsderivativen vorhanden ist. Zusätzlich kann im Windkanal immer nur der Einfluss eines
einzigen rotatorischen Freiheitsgrades untersucht werden, das gewählte aerodynamische
Modell kann dementsprechend auch nur den Einfluss einer einzigen Drehrate berücksich-
tigen.
Für den Nick-, Roll- und Gierversuch im Windkanal wurden gemäß obiger Überlegungen
die folgenden Modelle gewählt:
Nickversuch
CA = CA0 + CAα · α + CAη · η + (CAq + CAα˙) ·
qL
V
(5.21)
CW = CW0 + CWα · α + CWη · η + (CWq + CWα˙) ·
qL
V
(5.22)
Cm = Cm0 + Cmα · α + Cmη · η + (Cmq + Cmα˙) ·
qL
V
(5.23)
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Rollversuch
CQ = CQ0 + CQβ · β + CQξ · ξ + (CQp + CQβ˙ · sinα) ·
pb
V
(5.24)
Cl = Cl0 + Clβ · β ++Clξ · ξ + (Clp + Clβ˙ · sinα) ·
pb
V
(5.25)
Cn = Cn0 + Cnβ · β ++Cnξ · ξ + (Cnp + Cnβ˙ · sinα) ·
pb
V
(5.26)
Gierversuch
CQ = CQ0 + CQβ · β + CQζ · ζ + (CQr − CQβ˙ · cosα) ·
rb
V
(5.27)
Cl = Cl0 + Clβ · β + Clζ · ζ + (Clr − Clβ˙ · cosα) ·
rb
V
(5.28)
Cn = Cn0 + Cnβ · β + Cnζ · ζ + (Cnr − Cnβ˙ · cosα) ·
rb
V
(5.29)
Zwar könnten bei den Freiflugversuchen die Einflüsse von q und α˙ getrennt voneinander
identifiziert werden, auf diese getrennte Betrachtung wird jedoch hier verzichtet. Auf-
grund der üblicherweise sehr hohen Korrelation dieser beiden Größen im Flugversuch ist
das dort ermittelte Dervativ CAq mit dem im Windkanalversuch ermittelten Wert für
(CAq + CAα˙) vergleichbar. Dasselbe gilt für die Einflüsse von p, r und β˙. Des Weiteren
würde eine getrennte Identifizierung der rotatorischen und translatorischen Anteile dyna-
mischer Derivative im Flugversuch die Anzahl der unbekannten Parameter erhöhen und
damit die Identifizierbarkeit des gesamten aerodynamischen Modells negativ beeinflussen.
Es ergeben sich somit folgende Modelle:
Längsbewegung
CA = CA0 + CAα · α + CAη · η + CAq ·
qL
V
(5.30)
CW = CW0 + CWα · α + CWη · η + CWq ·
qL
V
(5.31)
Cm = Cm0 + Cmα · α + Cmη · η + Cmq ·
qL
V
(5.32)
Seitenbewegung
CQ = CQ0 + CQβ · β + CQζ · ζ + CQξ · ξ + CQr ·
rb
V
+ CQp ·
pb
V
(5.33)
Cl = Cl0 + Clβ · β + Clζ · ζ + Clξ · ξ + Clr ·
rb
V
+ Clp ·
pb
V
(5.34)
Cn = Cn0 + Cnβ · β + Cnζ · ζ + Cnξ · ξ + Cnr ·
rb
V
+ Cnp ·
pb
V
(5.35)
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5.3 Identifizierung von Parametern instationärer Modelle
Bei quasistationären Modellen wird davon ausgegangen, dass die Änderung einer unab-
hängigen Variable eine unverzögerte Änderung der Ausgangsgröße bewirkt. Treten jedoch
instationäre aerodynamische Effekte auf, kann dies dazu führen, dass sich die Ausgangs-
größe erst mit einer zeitlichen Verzögerung ändert. Eine Modellierung zeitlich verzögerter
aerodynamischer Kräfte und Momente kann durch das Einfügen von Übertragungsfunk-
tionen in das aerodynamische Modell erfolgen. Klein und Noderer haben in ihrer Arbeit
die Struktur möglicher Modelle aufgezeigt [33] sowie geeignete Regressionsalgorithmen
für die Anwendung in Verbindung mit Windkanaldaten [34] und Flugversuchdaten [35]
beschrieben. Die in der vorliegenden Arbeit beschriebenen Modelle und Algorithmen be-
ruhen daher auf den Ausarbeitungen von Klein und Noderer.
Das Modell einer quasistationären Aerodynamik, welche nur von einer unabhängigen Va-
riable abhängig ist, hat im Zeitbereich die bereits beschriebene Form
y(t) = θ0 + θ1 · x1(t). (5.36)
Damit folgt die Ausgangsgröße unverzögert einem Sprung der Zustandsgröße. Ein eindi-
mensionales Modell einer instationären Aerodynamik lässt sich am übersichtlichsten im
Frequenzbereich beschreiben und hat die Form
y(s) = θ0 + θ1 · x1(s) +
θ2 · s
1 + T · s
· x1(s) . (5.37)
In diesem Modell folgt die Ausgangsgröße mit einem verzögerten Anteil einem Sprung der
Zustandsgröße (siehe Abbildung 5.2). Der verzögerte Anteil wird hier durch ein Glied er-
ster Ordnung beschrieben. Es hat sich gezeigt, dass Modelle höherer Ordnung instationäre
Effekte in der Regel nur unwesentlich besser modellieren können, sich jedoch aufgrund der
deutlich höheren Anzahl von zu identifizierenden Parametern in der Praxis nicht eignen
[68]. Der Parameter θ1 in Gleichung 5.37 entspricht einem stationären Anteil der gesamten
Änderung der Ausgangsgröße und ist unabhängig von der Zeit. Die Übertragungsfunktion
in Gleichung 5.37 entspricht dem instationären Anteil der Änderung der Ausgangsgröße.
Dieser instationäre Anteil verschwindet nach unendlicher Zeit
θ2 · s
1 + T · s
→ 0 bei t→∞, (5.38)
wobei die Zeitkonstante T die Dynamik der Abnahme charakterisiert.
Bei mehreren unabhängigen Variablen kann im Prinzip für jede ein einzelner instationärer
Term dem Modell hinzugefügt werden. Für jeden instationären Term gemäß Gleichung
5.37 sind jedoch zwei zusätzliche unbekannte, d.h. zu identifizierende Parameter gegenüber
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Abbildung 5.2: Prinzipielle Sprungantworten eines quasistationären und eines instatio-
nären Modells (für θ0 = 0)
dem quasistationären Ansatz vorhanden. Aus diesem Grund sollten dem aerodynamischen
Modell nur soviele instationäre Terme hinzugefügt werden, bis das Ziel erreicht ist, von
der Bewegungsfrequenz unabhängige Parameter identifizieren zu können. Nur in diesem
Fall bildet das gewählte Modell die instationären Effekte ausreichend gut ab. Um ent-
scheiden zu können, welche instationären Terme dazu nötig sind, können die Messdaten
der Windkanalversuche mit dem im folgenden Kapitel beschriebenen Verfahren für die
verschiedenen Anregungsfrequenzen ausgewertet werden. Es wird sich dabei zeigen (vgl.
Kapitel 6), dass
• die identifizierten Parameter quasistationärer Modelle für Auftriebs-, Nickmomenten-
und Rollmomentenbeiwerte systematisch von der Frequenz abhängig sind und daher
in instationären Modellen modelliert werden müssen und
• die Parameter der entsprechenden Modelle für den Widerstands-, Querkraft- und
den Giermomentenbeiwert unabhängig von der Frequenz sind. Hier reichen die qua-
sistationären Modelle zur Beschreibung aus.
Bei der instationären Modellierung von Auftriebs- und Nickmomentenbeiwerten zeigt sich,
dass die Parameter der nachfolgend angeführten Modelle von der Frequenz weitgehend
unabhängig sind. Dies lässt den Schluss zu, dass das Einfügen von instationären Termen
für den Anstellwinkel und den Höhenruderausschlag die instationäre Aerodynamik der
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Längsbewegung am vollständigsten beschreibt:
Cm(s) = Cm0 + (Cmq + Cmα˙) · q(s) ·
L
V
+ Cmα · α(s) +
amα · s
1 + Tmα · s
· α(s) +
Cmη · η(s) +
amη · s
1 + Tmη · s
· η(s) (5.39)
CA(s) = CA0 + (CAq + CAα˙) · q(s) ·
L
V
+ CAα · α(s) +
aAα · s
1 + TAα · s
· α(s) +
CAη · η(s) +
aAη · s
1 + TAη · s
· η(s) (5.40)
Das instationäre Modell für das Rollmoment berücksichtigt nur den entsprechenden Term
für den Schiebewinkel. Ein zusätzliches Einführen eines Terms für den Ruderausschlag
führt im Gegensatz zu den beiden Modellen der Längsbewegung nicht zu einer Verbesse-
rung der Modellqualität.
Cl(s) = Cl0 + (Clp + Clβ˙ · sin(α)) · p(s) ·
b
V
+
Clβ · β(s) +
alβ · s
1 + Tlβ · s
· β(s) + Clξ · ξ(s) (5.41)
5.3.1 Regressionsverfahren
Im Gegensatz zu dem beschriebenen quasistationären Modell ist ein instationäres Modell
nicht linear in seinen Parametern. Das hat zur Folge, dass das in Kapitel 5.2.1 beschriebene
Regressionsverfahren zur Bestimmung der unbekannten Parameter hier nicht angewendet
werden kann. Klein und Noderer haben für Windkanal- und Flugversuche unterschiedliche
Verfahren entwickelt. Da hier, im Gegensatz zu den Ausführungen von Klein und Noderer
[34], das Windkanalmodell nicht bei verschiedenen singulären Frequenzen angeregt wor-
den ist, sondern in einem großen Frequenzbereich, muss in beiden Fällen ein Verfahren für
Flugversuchsdaten angewendet werden. In [35] wird ein modifiziertes Newton-Raphson-
Verfahren angewendet, welches die Summe der Fehlerquadrate zwischen der gemessenen
und approximierten Ausgangsgröße iterativ minimiert. Die approximierte Ausgangsgrö-
ße wird dabei durch Berechnung des sich ergebenden Faltungsintegrals bestimmt. Das
vorgeschlagene Verfahren weist zwei Nachteile auf. Zum ersten hat sich gezeigt, dass die
Konvergenzeigenschaften bei Vorhandensein eines Messrauschens sehr schlecht sind. Zwei-
tens erfordert die Berechnung der Faltungsintegrale bei der hohen Zahl an Messwerten
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und Iterationschritten sehr lange Rechenzeiten. Aus diesem Grund wird hier ein abgewan-
deltes Verfahren verwendet, welches am Beispiel der Gleichung 5.39 für das Nickmoment
erläutert wird. Da die Gleichungen für Auftrieb und Rollmoment dieselbe Struktur haben,
kann das Verfahren dort analog angewendet werden.
Die Bestimmung der Parameter wird aufgespalten in eine analytische Berechnung der
unbekannten Parameter Cm0, Cmα, (Cmq +Cmα˙), Cmη, amα und amη und in eine iterative
Bestimmung der Zeitkonstanten Tmα und Tmη. Für einen zu wählenden Startwert der
Zeitkonstanten
τ =

 Tmα
Tmη

 (5.42)
werden in einem ersten Schritt die Ausgänge Λmα und Λmη der Übertragungsfunktionen
s · α(s)
1 + Tmα · s
= Λmα
s · η(s)
1 + Tmη · s
= Λmη (5.43)
durch Lösen der entsprechenden Differentialgleichungen
Tmα · ˙Λmα + Λmα = α˙
Tmη · ˙Λmη + Λmη = η˙ (5.44)
bestimmt. Die nun verbleibende Gleichung für das Nickmoment (und die gewählten Zeit-
konstanten) ergibt sich durch Einsetzen von Λmα und Λmη in Gleichung 5.39
Cm = Cm0 + Cmα · α + amα · Λmα + (Cmq + Cmα˙) · q ·
L
V
+ Cmη · η + amη · Λmη . (5.45)
Damit ist ein Gleichungssystem entstanden, welches nun wieder linear in seinen Para-
metern ist und mit dem in Kapitel 5.2.1 beschriebenen Gleichungsfehlerverfahren gelöst
werden kann. Dabei gehören nun die berechneten Antworten der Übertragungsfunktio-
nen Λmα und Λmη ebenfalls zum Tensor der unabhängigen Variablen X in Gleichung 5.8.
Das Gleichungsfehlerverfahren liefert einen Parametervektor θ, der alle gesuchten Para-
meter beinhaltet, mit Ausnahme der gewählten Zeitkonstanten. Der Parametervektor θ
ist damit auch nur für diese Zeitkonstanten der Vektor, der den geringsten Gleichungsfeh-
ler verspricht. Dieser Gleichungsfehler für N Messwerte wird als Kostenfunktion J einer
übergeordneten, iterativen Bestimmung der unbekannten Zeitkonstanten verwendet
J =
N∑
i=1
(Cm(i)− θ ·X(i))
2 . (5.46)
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Als Algorithmus zur Minimierung dieser Kostenfunktion und damit zur Berechnung der
Zeitkonstanten wird ein Quasi-Newton-Verfahren verwendet, da es quadratische Konver-
genzeigenschaften besitzt und einen vergleichsweise geringen Rechenaufwand erfordert.
Die Iterationsvorschrift dieses Verfahrens lautet
τk+1 = τk −Hk
−1 · ∇J(τk) , (5.47)
wobei die rechenzeitintensive Bestimmung der inversen HessematrixHk
−1 bei einem Quasi-
Newton-Verfahren üblicherweise vermieden wird. Nach der Formel von Davidon, Fletcher
und Powell [17] kann die inverse Hessematrix beim k + 1-ten Iterationsschritt beginnend
mit H−10 = I folgendermaßen approximiert werden:
H−1k+1 = H
−1
k −
H−1k qkq
T
k
H−1k
qT
k
H−1k qk
+
p
k
pT
k
pT
k
q
k
, (5.48)
mit
p
k
= τk+1 − τk , qk = ∇J(τk+1)−∇J(τ k) .
Das beschriebene Verfahren hat sich in den Untersuchungen vor allem dadurch als prak-
tikabel ausgezeichnet, dass die Bestimmung von ∇J für jeden Iterationsschritt abgekürzt
wird. Im Gegensatz zu einer iterativen Berechnung von ∇J für alle acht unbekannten
Parameter pro Regressionsgleichung bei einem klassischen Ansatz, kann hier die Iteration
auf die zwei unbekannten Zeitkonstanten beschränkt werden. Dies kürzt vor allem die
Berechnung von ∇J durch Differenzenquotienten deutlich ab.
Um die Standardabweichung des so bestimmten Parametervektors θT , der nun auch die
Zeitkonstanten enthält, zu bestimmen, muss nach [35] zuerst die Sensitivitätsmatrix P
durch Bilden von Differenzenquotienten berechnet werden:
P =
{
∂y
∂θT,j
}
mit j = 1 ... nP (5.49)
nP ist dabei die Anzahl der Parameter im Vektor θT . Die Sensitivitätsmatrix beschreibt
also die Sensitivität der Ausgangsgröße y, also z.B. des Nickmomentenbeiwertes, auf die
Änderung der einzelnen Parameter des Vektors θT . Unter der Annahme einer fehlerfreien
Messung der unabhängigen Variablen kann die Kovarianzmatrix der Parameter optimi-
stisch zu
Cov(θT ) = s
2 ·
[
N∑
i=1
Pi
TPi
]
−1
(5.50)
abgeschätzt werden. Für s2 wird dabei der Wert
s2 =
J(θT )
N − nP
(5.51)
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verwendet. Die Standardabweichung der einzelnen Parameter ergibt sich analog zu Ka-
pitel 5.2.1 aus den Wurzeln der Diagonalelemente der Kovarianzmatrix. Mit den oben
vorgestellten Zusammenhängen sind damit die Parameter θT der instationären Modelle
sowie deren Standardabweichungen bestimmbar.
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6 Bewertung quasistationärer und instationärer Mo-
delle mit Hilfe von Windkanaldaten
Anhand von Windkanaldaten für die Anregung in drei verschiedenen Frequenzbereichen
lassen sich nun die quasistationären und die instationären Modelle auf ihre Fähigkeit
überprüfen, die Aerodynamik von PHOENIX zu modellieren. In Kapitel 6.1 wird dabei
zuerst das quasistationäre Modell bewertet. Innerhalb von Kapitel 6.2 wird dann der
instationäre Ansatz für einige Beiwerte untersucht.
6.1 Bewertung des quasistationären Ansatzes
Da in den Gleichungen 5.21 bis 5.29 keine expliziten Zeitabhängigkeiten auftreten, stellen
sie eine quasistationäre Modellierung der Aerodynamik von PHOENIX dar. Ist diese Form
der Modellierung bei der vorliegenden Konfiguration gültig, hat dies neben der einfachen
Form des Gleichungsansatzes weitere Vorteile. Ein solches Modell hat nämlich nur dann
seine Gültigkeit, wenn die Aerodynamik unabhängig von Art und Frequenz der Bewe-
gung des Fluggerätes ist. Sofern diese Bedingung zutrifft, lassen sich dann die, mit dem
quasistationären Ansatz ermittelten Momentenbeiwerte auf jeden beliebigen Bezugspunkt
transformieren. Damit wäre es möglich, die dynamischen Momentenanteile eines instabil
ausgelegten Fluggerätes mit Windkanal- oder Flugversuchen, bei denen das Modell stabil
ausgelegt ist, zu ermitteln. Die dafür benötigten Transformationen sind in [4] zusammen-
gefasst.
Anhand von Messdaten, die bei Windkanalversuchen mit unterschiedlichen Taktzeiten
des 3211-Anregungssignals gemessen worden sind, ist es nun möglich, die Annahme einer
quasistationären Aerodynamik zu untersuchen. Nur wenn die aus den Windkanaldaten er-
mittelten Parameter der Gleichungen 5.21 bis 5.29 im Rahmen der Messgenauigkeit für alle
untersuchten Frequenzbereiche übereinstimmen, kann von einer quasistationären Aerody-
namik gesprochen werden. Anderenfalls sind die so identifizierten Modelle nur im jeweili-
gen Frequenzbereich gültig. Die Abbildungen 6.1 zeigen die dynamischen Nickmomenten-,
Auftriebs- und Rollmomentenderivative für eine Anregung in drei verschiedenen Frequenz-
bereichen.
Das dynamische Nickmomentenderivativ weist eine systematische Abhängigkeit von der
Anregungsfrequenz auf. Mit einer abnehmenden Periodendauer ∆t der Anregung, was ei-
ner zunehmenden Anregungsfrequenz entspricht, sinkt die aerodynamische Nickdämpfung
ab. Dabei ergeben sich Unterschiede im identifizierten Derivativ zwischen höchstem und
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niedrigstem Frequenzbereich in der Größenordnung von 50 %, bezogen auf den höchsten
Wert. Bis zu einem Anstellwinkel von α = 10◦ sind die dynamischen Auftriebsderivative im
niedrigen und mittleren Frequenzbereich ungefähr gleich groß, im hohen Frequenzbereich
ist jedoch ein deutlich höherer Wert feststellbar. Oberhalb dieses Anstellwinkelbereichs
sind die Unterschiede zwischen den Auftriebsderivativen der verschiedenen Frequenzberei-
che gering. Eine Ausnahme bilden die Werte für α = 14◦, wo sich eine deutliche Abstufung
feststellen lässt.
Beim Rolldämpfungsderivativ sind die Unterschiede im niedrigen und mittleren Frequenz-
bereich gering. Bei Anregung im hohen Frequenzbereich ist die Rolldämpfung jedoch um
ca. 20 − 25% geringer als in den niedrigeren Frequenzbereichen. Auffällig ist außerdem
eine deutliche Abnahme der Rolldämpfung bei α = 14◦.
Die hier gezeigten dynamischen Derivative sind lediglich beispielhaft für alle identifizierten
Derivative der Modelle für den Auftriebs- und Nickmomentenbeiwert bei den Nickversu-
chen und für den Rollmomentenbeiwert bei den Rollversuchen. Frequenzabhängigkeiten
ähnlicher Größenordnungen sind ebenfalls in den Stabilitäts- und Steuerderivativen der
entsprechenden Modelle feststellbar. Im Gegensatz zu den offenbar von der Frequenz ab-
hängigen Derivativen sind in den Abbildungen 6.2 beispielhaft einige Derivative darge-
stellt, bei denen keine, oder nur sehr geringe Frequenzabhängigkeiten feststellbar sind.
Das dynamische Widerstandsderivativ zeigt, wie auch alle anderen Derivative des Wi-
derstandsmodells, keinerlei Abhängigkeiten von der Frequenz. Die identifizierten Werte
sind im gesamten untersuchten Frequenzbereich nahezu identisch. Eine Ausnahme bildet
wiederum der Anstellwinkel α = 14◦, wo sich leichte Abweichungen ergeben. Bei dem
dynamischen Seitenkraftderivativ, welches im Gierversuch ermittelt wurde, ergeben sich
zwar im unteren Anstellwinkelbereich bis α = 12◦ leichte Differenzen der Zahlenwerte
für die unterschiedlichen Frequenzbereiche, jedoch ist deren Größenordnung von ca. 5%
vergleichsweise gering und weiterhin ist keine systematische Staffelung der Werte für die
verschiedenen Frequenzbereiche erkennbar. Beim dynamischen Giermomentenderivativ ist
ebenfalls eine sehr geringe Frequenzabhängigkeit erkennbar, die aufgrund ihres geringen
Betrages hier vernachlässigt wird.
Aus der gesamten Beurteilung der Windkanaldaten bei Anregung in verschiedenen Fre-
quenzbereichen lassen sich folgende Schlussfolgerungen ziehen:
• In den Modellen für Auftrieb, Nickmoment und Rollmoment sind alle identifizierten
Parameter abhängig von der Frequenz der Anregung. Aus diesem Grund beschreiben
die quasistationären Ansätze für die entsprechenden Beiwerte die Aerodynamik von
PHOENIX nicht vollständig. Damit sind die identifizierten Parameter eines solchen
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Abbildung 6.1: Dynamisches Nickmomenten-, Auftriebs- und Rollmomentenderivativ
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Abbildung 6.2: Dynamisches Widerstands-, Seitenkraft- und Giermomentenderivativ
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Modells auch immer nur im dazugehörigen Frequenzbereich gültig.
• Die von Arning [4] beschriebene Möglichkeit, aerodynamische Modelle auf andere
Schwerpunktlagen umzurechnen ist hier nicht anwendbar, da die Vorraussetzung
einer quasistationären Aerodynamik nicht gegeben ist.
• In den verbleibenden Modellen für Widerstand, Seitenkraft und Giermoment wirken
sich die instationären aerodynamischen Effekte offenbar nicht bedeutsam aus, so
dass hier ein quasistationärer Ansatz die Aerodynamik von PHOENIX ausreichend
beschreibt.
6.2 Bewertung des instationären Ansatzes
Über die Art der instationären aerodynamischen Effekte, welche die Frequenzabhängigkeit
der identifizierten Derivative erklären könnten, können lediglich Vermutungen angestellt
werden, da bei der Konfiguration PHOENIX die Topologie des Strömungsfeldes nicht
untersucht worden ist. Jedoch lassen ausführliche Untersuchungen des Strömungsfeldes
um translatorisch und oszillatorisch bewegte Deltaflügelkonfigurationen [61, 72, 27, 23, 5]
den Schluss zu, dass die Dynamik der Wirbel und des Aufplatzortes bei der Erklärung
der beobachteten Abhängigkeiten eine wichtige Rolle spielen.
Das Strömungsfeld um eine Deltaflügelkonfiguration ist geprägt von einem, sich an den
Vorderkanten aufrollendem Wirbelpaar (siehe Abbildung 6.3), dessen auf der Flügel-
oberseite induziertes Unterdruckgebiet entscheidend zum Auftrieb des Flügels beiträgt.
Aufgrund des positiven Druckgradienten stromabwärts platzen die Wirbel auf. Der Auf-
platzort ist durch eine sprunghafte Vergrößerung des Kernradius der Wirbel gekennzeich-
net. Je nach Anstellwinkel liegt der Aufplatzort über oder hinter dem Flügel und beein-
flusst somit mehr oder weniger stark die Druckverteilung auf der Flügeloberfläche.
In den Ausführungen von Steckemetz [72] wird gezeigt, dass bei periodisch wechselndem
Anstellwinkel sich der Aufplatzort der Wirbel phasenverzögert gegenüber dem Anstellwin-
kel ändert. Die Phasendifferenz steigt mit zunehmender Frequenz der Bewegung. Aufgrund
der phasenverzögerten Wanderung des Aufplatzortes unterliegen auch die Luftkräfte und
Luftmomente einer Phasendifferenz bezogen auf den Anstellwinkel. Es konnte außerdem
gezeigt werden, dass diese Effekte zu einer Entdämpfung der Anstellwinkelschwingung mit
zunehmender Frequenz führt. Auch in den hier vorliegenden Messergebnissen ist dieser
Effekt zu beobachten. Eine Entdämpfung der Anstellwinkelschwingung spiegelt sich auch
hier in einer Abnahme des Betrages des Nickdämpfungsderivativs bei steigender Frequenz
(Abbildung 6.1) wieder.
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Abbildung 6.3: Vorderkantenwirbel an einem Deltaflügel (aus [42])
In Greenwell [27] wird ein Deltaflügel untersucht, der in Bezug auf seine Vorderkanten-
pfeilung von 60◦ mit der von PHOENIX fast übereinstimmt. Greenwell hat festgestellt,
dass die Rolldämpfung aufgrund des unterschiedlichen, phasenverschobenen Verhaltens
der Wirbel auf Luv- und Leeseite mit zunehmender Frequenz der periodischen Rollbewe-
gung abnimmt. Dieser Effekt ist ebenfalls für PHOENIX in Abbildung 6.1 dokumentiert.
Desweiteren gibt Greenwell für diese sehr ähnliche Konfiguration einen Zusammenhang
zwischen dem Anstellwinkel und dem Wirbelaufplatzort an. So befindet sich im Anstell-
winkelbereich 0◦ ≤ α ≤ 12◦ der Aufplatzort oberhalb der Flügeloberfläche, im Bereich
12◦ ≤ α ≤ 32◦ befindet er sich hinter dem Flügel. Die für PHOENIX festgestellte sprung-
hafte Änderung einiger Derivative für einen Anstellwinkel von α = 14◦ könnte also darauf
hinweisen, dass sich hier der Aufplatzort der Wirbel gerade an der Flügelhinterkante be-
findet.
Ob die instationären aerodynamischen Modelle für Nickmoment, Auftrieb und Rollmo-
ment nach den Gleichungen 5.39, 5.40 und 5.41 die instationären aerodynamischen Effekte
tatsächlich gut modellieren, soll im folgenden untersucht werden. Dazu dient der Vergleich
der identifizierten Parameter für die verschiedenen Taktzeiten ∆t, das heißt für die Anre-
gung des Windkanalmodells in verschiedenen Frequenzbereichen. Nur wenn die Parameter
im Rahmen der Reproduzierbarkeit der Experimente übereinstimmen, kann geschlossen
werden, dass die instationären Modelle eine vollständige Beschreibung der Aerodynamik
von PHOENIX darstellen. Bei dem folgenden Vergleich der identifizierten Parameter ist zu
berücksichtigen, dass aufgrund der deutlich höheren Anzahl der unbekannten Parameter
im Vergleich zu den quasistationären Modellen eine exakte Identifizierung der Parameter
erschwert wird, da mit dem gleichen Informationsgehalt der Messdaten mehr Unbekannte
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ermittelt werden müssen. Um zu überprüfen, ob bei der Identifizierung Parameter ermit-
telt worden sind, die nicht ein globales, sondern ein lokales Minimum der Kostenfunktion
5.46 generieren, wurden die Iterationen mit mehreren Startwerten durchgeführt. Da alle
Berechnungen zum gleichen Ergebniss geführt haben, kann davon ausgegangen werden,
dass im folgenden die Parameter diskutiert werden, welche ein globales Minimum der
Kostenfunktion generieren.
In Abbildung 6.4 sind die dynamischen Auftriebs- und Nickmomentenderivative des insta-
tionären Modells für eine Anregung in den verschiedenen Frequenzbereichen dargestellt.
Dabei ist zu sehen, dass die identifizierten Parameter für alle Frequenzbereiche oberhalb
α = 4◦ sehr dicht beieinander liegen. Die Tatsache, dass eine systematische Abhängigkeit
hier im Vergleich zu den Parametern der quasistationären Modelle nicht zu erkennen ist,
legt die Vermutung nahe, dass die verbleibenden geringen Abweichungen im Rahmen der
Reproduzierbarkeit der Messergebnisse liegen. Offensichtlich werden instationäre aerody-
namische Effekte im Anstellwinkelbereich oberhalb α = 4◦ in den Modellen für Auftrieb
und Nickmoment gut modelliert. Unterhalb α = 4◦ weisen die identifizierten Parameter
zum Teil deutliche Abweichungen auf. In diesem unteren Anstellwinkelbereich scheint die
Struktur der aerodynamischen Modelle für eine präzisere Modellierung nicht geeignet zu
sein. Durch Verwendung anderer instationärer Terme oder Modellen höherer Ordnung
konnte dieses Defizit nicht behoben werden.
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Abbildung 6.4: Dynamisches Auftriebs- und Nickmomentenderivativ des instationären
Modells
Sehr ähnlich fällt die Analyse der Parameter amα und aAα (siehe Abbildung 6.5) aus.
Oberhalb α = 4◦ sind die Abweichungen der Parameter für die verschiedenen Frequenz-
bereiche sehr gering und es ist keinerlei systematische Abhängigkeit der Parameter von
der Frequenz zu erkennen. Auf die Diskussion weiterer Parameter wird hier verzichtet.
Es sei jedoch darauf hingewiesen, dass sämtliche Parameter der instationären Modelle für
Auftrieb und Nickmoment untereinander ähnlich konsistent sind, wie die hier diskutierten.
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Abbildung 6.5: Parameter des instationären Auftriebs- und Nickmomentenmodells
Die Summe der verbleibenden Fehlerquadrate zwischen der gemessenen und der approxi-
mierten Ausgangsgröße ist ein Maß für die Qualität der Approximation. Abbildung 6.6
zeigt die Summe der Fehlerquadrate der Approximation des Auftriebs und des Nickmo-
mentes für eine Taktzeit ∆t = 0.35 s. Beim Auftriebsbeiwert ist dieser Wert bei einer
Approximation durch das instationäre Modell deutlich geringer als bei Verwendung des
quasistationären Ansatzes. Insbesondere bei niedrigen Anstellwinkeln ist der Unterschied
besonders groß. Dies ist deshalb interessant, da in Abbildung 6.1 hier auch die größten
Abweichungen zwischen den identifizierten Derivativen der einzelnen Frequenzbereiche zu
sehen sind. Das Maß der Instationarität der Aerodynamik ist hier offensichtlich besonders
groß. Beim Nickmoment fällt diese Differenz noch deutlicher aus. Dieser deutliche Unter-
schied erstreckt sich hierbei über den gesamten Anstellwinkelbereich und beträgt bis zu
40 %, bezogen auf den Wert für das quasistationäre Modell.
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Abbildung 6.6: Summe der Fehlerquadrate der Auftriebs- und Nickmomentenmodelle
Beim Rollmomentenmodell zeigt sich, dass eine Modellierung der instationären Aerodyna-
mik von PHOENIX mit der verwendeten oder einer ähnlichen Modellstruktur nicht mög-
lich ist. In Abbildung 6.7 wird deutlich, dass das dynamische Nickmomentenderivativ des
instationären Modells zwar keine systematische Abhängigkeit von der Frequenz aufweist,
die Abweichungen zwischen den Frequenzbereichen jedoch sehr groß sind. Des Weiteren
lässt das positive Vorzeichen des Rolldämpfungsderivativs im gesamten Anstellwinkelbe-
reich Zweifel bezüglich der physikalischen Aussagefähigkeit des verwendeten Modells zu.
Ähnlich zweifelhafte Werte und Werte großer Abweichung zwischen den Frequenzberei-
chen sind auch bei allen anderen Parametern des Rollmomentenmodells zu finden. Eine
Veränderung der Modellstruktur durch Einfügen anderer instationärer Terme sowie die
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Verwendung von Übertragungsfunktionen höherer Ordnung brachten hier keine Verbes-
serung mit sich.
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Abbildung 6.7: Parameter des instationären Rollmomentenmodells
Zur Beurteilung der instationären, im Vergleich zu den quasistationären Modellen, lassen
sich folgende Aussagen zusammenfassen:
• Die Parameter der instationären Modelle für Nickmoment und Auftrieb in verschie-
denen Frequenzbereichen weisen darauf hin, dass die instationären aerodynamischen
Effekte gut modelliert werden.
• Trotz deutlicher Abweichungen der Parameter zwischen den Frequenzbereichen im
untersten Anstellwinkelbereich bis α = 4◦, stellen diese instationären Modelle eine
deutliche Verbesserung verglichen mit den quasistationären Modellen dar.
• Die Verbesserung der Approximation des Auftriebs und des Nickmomentes spiegelt
sich auch in einer deutlichen Abnahme der Summe der Fehlerquadrate wieder.
• Mit dem hier beschriebenen instationären Modell für das Rollmoment sowie weiteren
abgewandelten Modellen, lassen sich die instationären Effekte nicht modellieren.
Eine Approximation des Rollmomentes durch ein quasistationäres Modell ist hier
für den in Frage kommenden Frequenzbereich unerlässlich.
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7 Versuchsergebnisse
In diesem Kapitel werden die Versuchsergebnisse aus den dynamischen Windkanalversu-
chen und aus den Freiflugversuchen zusammenfassend dargestellt und diskutiert. Dabei
werden die Parameter aus den quasistationären und instationären Modellen in Kapitel
7.1 und 7.2 getrennt voneinander betrachtet. Der jeweilige Vergleich von Windkanal- und
Flugversuchsergebnissen erlaubt eine Validierung und Bewertung der Ergebnisse. In Kapi-
tel 7.3 werden dann die Unterschiede in den Ergebnissen analysiert und eine Abschätzung
der Auswirkung einzelner Messfehler auf die identifizierten Parameter durchgeführt.
7.1 Parameter der quasistationären Modelle
Im folgenden werden die ermittelten Parameter der quasistationären aerodynamischen
Modelle aus den dynamischen Windkanalversuchen und den Freiflugversuchen gegenüber-
gestellt. Zusätzlich zu den Ergebnissen der vorgestellten Versuchstechniken werden bei den
statischen Derivativen Daten aus statischen Windkanalversuchen angegeben. Diese Da-
ten stammen aus Versuchen, welche mit demselben Windkanalmodell und bei ähnlichen
Versuchsbedingungen wie bei den dynamischen Windkanalversuchen gemessen wurden.
Die hier dargestellten Parameter der dynamischen Windkanalversuche wurden bei einer
Taktzeit ∆t des Anregungssignals ermittelt, die dem Frequenzbereich entspricht, der den
schnellen Eigenbewegungsformen des geregelten Originalfluggeräts dynamisch ähnlich ist.
Diese Taktzeit entspricht bei den Nickversuchen ∆t = 0.28 s und bei den Roll- und
Gierversuchen ∆t = 0.18 s. Die Messdaten der Freiflugversuche wurden vor der eigentli-
chen Parameteridentifikation in Anstellwinkelsegmente unterteilt. Bei diesem, als „Data
Partitioning” [7] bezeichneten Verfahren, werden die Messdaten aus allen Versuchsflügen
einzelnen Anstellwinkelsegmenten der Breite ∆α = ±1◦ um den nominellen Anstellwin-
kel zugeordnet, um dann mit den jeweiligen Daten die Parameter für den nominellen
Anstellwinkel zu ermitteln.
Da Unterschiede zwischen Windkanal- und Flugversuchsdaten die Regel darstellen, müs-
sen derartige Unterschiede anderer Studien herangezogen werden, um die Größe der Unter-
schiede bewerten zu können. Zu diesem Zweck wird unter anderem die Arbeit von Cobleigh
[11] verwendet, in der Flugversuchs- und Windkanaldaten verschiedener Raumflugzeug-
konfigurationen miteinander verglichen werden. Ziel dieser Studie war die Ermittlung
von Unsicherheiten aerodynamischer Parameter für das Raumflugzeug X-33. Vor allem
für die Gruppe der dynamischen Derivative sind in dieser Studie viele Vergleichsdaten
enthalten. Als weitere Vergleichsstudie wird die Arbeit von Sim [66] verwendet, bei der
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Windkanal- und Flugversuchsdaten der Lifting-Body-Konfiguration X-24B miteinander
verglichen werden. Die Studie hat sich vor allem bei der Bewertung statischer Derivative
als nützlich erwiesen. Bei der Quantifizierung der Diskrepanzen zwischen Windkanal- und
Flugversuchsergebnissen ist die Abweichung in Prozent folgendermaßen definiert
Abweichung =
|Derivativ(F lugversuch)−Derivativ(Windkanal)|
|Derivativ(Windkanal)|
· 100% , (7.1)
wobei als Referenzwert immer das Ergebnis der dynamischen Windkanalversuche heran-
gezogen wird.
Aufgrund der Vielzahl von 30 zu identifizierenden Parameter der Gleichungen 5.21 bis
5.35 können in dieser Arbeit nicht alle Parameter dargestellt und diskutiert werden. Im
folgenden werden daher beispielhaft einige statische Derivative, Stabilitätsderivative, Ru-
derwirksamkeiten und dynamische Derivative präsentiert. In Abbildung 7.1 sind die stati-
schen Derivative CAα, CWα und CQβ gezeigt. Der Auftriebsanstieg CAα liegt aufgrund der
geringen Streckung von PHOENIX lediglich in der Größenordnung von CAα = 1.3. Bei
Anstellwinkel von α > 16◦ ist ein Abfall von CAα festzustellen, was jedoch wegen des Ver-
laufs anderer aerodynamischer Kenngrößen nicht als Überziehen aufgefasst werden kann.
Bei den Ergebnissen aus den statischen Windkanalversuchen fällt der unstetige Verlauf
auf, der auf die numerische Differenzierung der gemessenen Auftriebspolare zurückzufüh-
ren ist. Insgesamt ist eine sehr gute Übereinstimmung der Ergebnisse der verschiedenen
Versuchstechniken vorhanden. Die Unterschiede in den Ergebnissen der beiden Wind-
kanalversuchstechniken liegen in der Größenordnung der Schwankungen der statischen
Messdaten und lassen sich somit auch durch die Differenzierung der Auftriebspolare er-
klären. Maximale Unterschiede zwischen den Windkanal- und Flugversuchsdaten liegen
in der Größenordnung von 15%. Damit liegen sie unterhalb der Parameterschwankungen
von ca. 20%, die für die Konfiguration X-24B festzustellen waren.
Eine sehr gute Übereinstimmung zeigt sich ebenfalls bei dem statischen Widerstands-
derivativ CWα, welches mit dem Anstellwinkel nahezu linear ansteigt. Die Unterschiede
zwischen den Ergebnissen statischer und dynamischer Windkanalversuche sind sehr ge-
ring, wohingegen die Flugversuchsergebnisse um bis zu 50% von den Windkanalergebnis-
sen abweichen. In beiden Vergleichsstudien sind keine Zahlenwerte für Diskrepanzen bei
Widerstandsderivativen angegeben. Da sich jedoch generell im Flugversuch wegen den
geringen Amplituden der longitudinalen Beschleunigungen der Widerstandsbeiwert nur
ungenau bestimmen lässt ist davon auszugehen, dass die Abweichung von bis zu 50%
durchaus vergleichbar mit anderen Flugversuchskampagnen ist. Das Querkraftderivativ
CQβ ist weitgehend unabhängig vom Anstellwinkel. Die Ergebnisse aus dynamischen und
statischen Windkanalversuchen liegen auch bei diesem Derivativ sehr nahe beieinander.
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Die Flugversuchsergebnisse liegen abgesehen vom Punkt α = 18◦ nahe an den Windka-
nalergebnissen. Dort liegen die Abweichungen bei maximal 25%, was vergleichbar ist mit
Abweichungen von 20-30% bei der Konfiguration X-24B in der Studie von Sim [66].
In Abbildung 7.2 sind die Stabilitätsderivative Cmα, Clβ und Cnβ als Funktion des An-
stellwinkels dargestellt. Beide Windkanalversuchstechniken deuten auf ein statisch längs-
instabiles Verhalten von PHOENIX unterhalb eines Anstellwinkels von α = 6◦ hin. Im
Anstellwinkelbereich von α > 14◦ zeichnet sich eine, im Vergleich zu den statischen Wind-
kanalversuchen, geringere Stabilität des dynamischen Windkanalmodells ab. Die Flugver-
suchsergebnisse weisen einen Verlauf auf, der sehr ähnlich zu den Windkanalergebnissen
ist. Maximale Unterschiede zwischen Flugversuchs- und Windkanalergebnissen liegen bei
40%. Für die Konfiguration X-24B wurden Unterschiede zwischen 20% und 50% ermittelt.
Bei dem Derivativ des Schieberollmoments Clβ zeigt sich, dass das dynamische Windka-
nalmodell prinzipiell eine geringere Stabilität um die Rollachse aufweist als das statische
Windkanalmodell. Mit Ausnahme des Wertes für α = 12◦ liegen die Flugversuchsdaten
nahe an den Windkanalergebnissen. Die Diskrepanzen liegen hier bei ca. 20%. Sim hat für
die Konfiguration X-24B ähnliche Abweichungen zwischen 10% und 25% festgestellt. Bei
dem Derivativ der statischen Windfahnenstabilität Cnβ liegen die Flugversuchsergebnisse
und die Ergebnisse aus den dynamischen Windkanalversuchen dicht aneinander. Abwei-
chungen von maximal 12% sind in einer Größenordnung, die als klein gegenüber den Para-
meterabweichungen von 10% bis 25% bei der Konfiguration X-24B einzuschätzen sind. Im
Anstellwinkelbereich von 0◦ ≤ α ≤ 12◦ sind die Unterschiede zwischen den Ergebnissen
der beiden Windkanalversuchstechniken gering. Oberhalb α = 12◦ ist die Windfahnensta-
bilität bei den statischen Windkanalversuchen deutlich größer als bei den dynamischen
Windkanalversuchen und den Flugversuchen. In diesem Anstellwinkelbereich gibt es also
offenbar einen prinzipiellen Unterschied in der Aerodynamik des oszillierenden und des
statischen Fluggerätes, der sich wiederum aufgrund fehlender Kenntnis der Strömungs-
topologie nicht genau erklären lässt. Es ist jedoch zu vermuten, dass in diesem Anstell-
winkelbereich das Seitenleitwerk in den Nachlauf des Rumpfes gerät. Bei oszillierendem
Modell ist dieser Nachlauf offenbar anders ausgeprägt als bei einer stationären Strömung.
Dass dieser Einfluss jedoch weitgehend unabhängig von der Frequenz der Gierbewegung
ist, wurde bereits in Kapitel 6 erläutert.
Abbildung 7.3 zeigt beispielhaft für alle Ruderwirksamkeiten die Derivative Cmη und Cnζ.
Beide Ruderwirksamkeitsderivative sind nahezu unabhängig vom Anstellwinkel. Stärke-
re Schwankungen in den Ergebnissen der statischen Windkanalversuche sind wiederum
auf die Differenzierung der entsprechenden Polaren durch Differenzenquotienten zurück-
zuführen. Sowohl in der Studie von Cobleigh [11], als auch in den Untersuchungen von
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Abbildung 7.1: Statische Derivative CAα, CWα und CQβ des quasistationären Ansatzes
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Abbildung 7.2: Stabilitätsderivative Cmα, Clβ und Cnβ des quasistationären Ansatzes
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Sim [66] sind Diskrepanzen in den Ruderwirksamkeiten zwischen Windkanal- und Flug-
versuchsergebnissen in der Größe von 20% bis 30% als durchaus üblich anzusehen. Hier ist
auffällig, dass zwischen den Ergebnissen aller Versuchstechniken deutliche Unterschiede
zu sehen sind. Bis auf wenige Ausnahmen ist die Ruderwirksamkeit bei den statischen
Windkanalversuchen größer als bei den dynamischen Windkanalversuchen. Die maximale
Abweichung der Flugversuchsergebnisse von den Windkanalergebnissen liegt beim Deri-
vativ Cnζ bei ca. 35%.
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Abbildung 7.3: Ruderwirksamkeitsderivative Cmη und Cnζ des quasistationären Ansatzes
Im Normalfall werden zur Ermittlung statischer Derivative aufgrund der höheren Prä-
zision einer statischen Messung ausschließlich statische Windkanaltechniken eingesetzt.
Als Hauptnutzen der dynamischen Windkanalversuche und der Freiflugversuche ist damit
die Ermittlung dynamischer Derivative zu sehen. Abbildung 7.4 zeigt die Dämpfungsde-
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rivative Cmq, Clp und Cnr des Freiflugmodells, beziehungsweise die durch die Kinematik
der Modellaufhängung modifizierten Dämpfungsderivative des dynamischen Windkanal-
modells. Da bei beiden Versuchstechniken derselbe Frequenzbereich zur Anregung der Ei-
genbewegungsformen verwendet wurde, sind eventuelle Unterschiede der Ergebnisse nicht
mit instationären aerodynamischen Effekten zu erklären. Der Betrag des Nickdämpfungs-
derivativs Cmq der Konfiguration PHOENIX steigt zwischen α = 0◦ und α = 20◦ auf
fast den doppelten Wert an. Dabei liegen die Flugversuchsergebnisse sehr nahe an den
Windkanaldaten. Die maximale Abweichung liegt hier bei ca. 15%, was sehr gering ist im
Vergleich zu den von Cobleigh [11] ermittelten Parameterschwankungen von bis zu 80%.
Im Gegensatz zum Nickdämpfungsderivativ ist das Rolldämpfungsderivativ Clp weitge-
hend unabhängig vom Anstellwinkel. Der Unterschied zwischen Windkanal- und Flugver-
suchsergebnissen liegt bei bis zu 50%. Die Vergleichsstudien weisen ähnlich hohe Diskre-
panzen zwischen 40% und 70% im Rolldämpfungsderivativ auf. Für den Anstellwinkel
α = 0◦ liegen keine Windkanalmessdaten vor, da sich aufgrund der Aufhängungskine-
matik des dynamischen Windkanalmodells bei einer Auslenkung des Modells bei ver-
schwindendem Anstellwinkel kein Schiebewinkel aufbaut. Damit ist an diesem Punkt die
gewählte Struktur des aerodynamischen Modells nicht anwendbar. Das Gierdämpfungs-
derivativ Cnr unterliegt im Bereich 10◦ ≤ α ≤ 0◦ starken Schwankungen, was sicherlich
wieder auf den Einfluss des Rumpfnachlaufs auf das Seitenleitwerk zurückzuführen ist.
Die Flugversuchsergebnisse bilden den im Windkanalversuch gemessenen starken Anstieg
der Gierdämpfung im hohen Anstellwinkelbereich sehr gut ab. Die Diskrepanzen zwischen
den Ergebnissen der Versuchstechniken liegen bei 25%, was innerhalb der von Cobleigh
für die Konfiguration X-33 ermittelten Unsicherheitsbereich von bis zu 40% liegt.
Da die aerodynamischen Momente die durch Kreuzkopplungen entstehen, also das Roll-
Giermoment und das Gier-Rollmoment, normalerweise einen sehr geringen Anteil am ge-
samten Moment haben, lassen sich die dynamischen Kreuzkopplungsderivative Clr und
Cnp meistens nur ungenau identifizieren. Cobleigh gibt deswegen Parameterunsicherheiten
von bis zu 200% für die Konfiguration X-33 an. In Abbildung 7.5 sind diese beiden Deri-
vative für das Raumflugzeug PHOENIX als Funktion des Anstellwinkels dargestellt. Die
Diskrepanzen bei den dynamischen Kreuzkopplungen zwischen Flugversuchs- und Wind-
kanaldaten liegen hier jedoch bei maximal 60%, was im Vergleich zu den angesprochenen
Parameterunsicherheiten von bis zu 200% sehr gering ist.
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Abbildung 7.4: Dämpfungsderivative Cmq, Clp und Cnr des quasistationären Ansatzes
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Abbildung 7.5: Dynamische Kreuzkopplungsderivative Clr und Cnp des quasistationären
Ansatzes
In Abbildung 7.6 sind die dynamischen Luftkraftderivative CAq und CQp zu sehen. Das De-
rivativ CAq hat ein positives Vorzeichen. Eine positive Nickgeschwindigkeit erzeugt damit
einen zusätzlichen Auftrieb. Die Abweichung der Freiflugergebnisse von den Windkanal-
ergebnisse ist, abgesehen vom Punkt α = 18◦, sehr gering und in der Größenordnung
von bis zu 15%. Das Derivativ der Roll-Seitenkraft CQp weist einen sehr geringen Be-
trag auf. Die Flugversuchsergebnisse weichen jedoch in diesem Fall erheblich von den
Windkanalergebnissen ab. Teilweise haben die Flugversuchsergebnisse sogar ein entge-
gengesetztes Vorzeichen. Die hohe Standardabweichung deutet hier zusätzlich auf eine
schlechte Identifizierbarkeit dieses Parameters aus Flugversuchsdaten hin. Vergleichswer-
te für Parameterunsicherheiten bei den Luftkraftderivativen waren in der Literatur nicht
zu finden.
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Abbildung 7.6: Dynamische Kraftderivative CAq und CQp des quasistationären Ansatzes
In Kapitel 5.1 wurde bereits erläutert, dass eine genaue Ermittlung der Parameter durch
eine Regelung erschwert wird. So wird in der Längsbewegung durch die Aufschaltung der
Nickgeschwindigkeit und des Anstellwinkels beziehungsweise der vertikalen Beschleuni-
gung auf das Höhenruder ein linearer Zusammenhang zwischen diesen Größen erzeugt,
der ohne Regelung nicht vorhanden wäre. Die dadurch erhöhte Korrelation zwischen den
entsprechenden Größen erschwert die Unterscheidung der Wirkungen von Anstellwinkel
beziehungsweise Nickgeschwindigkeit und des Höhenruderausschlages auf das Nickmo-
ment. Die Wirkung der Regelung auf die Korrelationskoeffizienten lässt sich nun anhand
der gemessenen Daten ermitteln. In Tabelle 7.1 sind die Beträge der Korrelationskoef-
fizienten angegeben, die durch den Basisregler der Längsbewegung primär modifiziert
werden. Dabei sind die Werte des geregelten Nickversuchs, des Freiflugversuchs und eines
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Windkanalversuchs, bei dem die Regelung abgeschaltet wurde, vergleichend dargestellt.
Windkanal geregelt Windkanal ungeregelt Freiflug
|CCαη| 0.40 0.27 0.07
|CCqη| 0.32 0.26 0.15
Tabelle 7.1: Korrelationskoeffizienten des quasistationären Nickmomentenmodells (α =
14◦)
Es zeigt sich, dass die entsprechenden Korrelationskoeffizienten beim ungeregelten Nick-
versuch deutlich geringer sind, als beim geregelten Nickversuch. Die Koeffizienten sind
jedoch beim Freiflugversuch trotz der Regelung nochmals geringer als beim ungeregel-
ten Windkanalversuch. Die Beschränkung der Bewegung des Windkanalmodells auf einen
Freiheitsgrad bewirkt offensichtlich eine stärkere Korrelation der Größen, als dies bei der
Freigabe aller sechs Freiheitsgrade beim Freiflugversuch der Fall ist. Insbesondere die
Korrelation zwischen dem Höhenruderausschlag und dem Anstellwinkel ist beim Freiflug-
versuch sehr gering. Dies lässt sich mit einer fehlenden direkten Rückführung des Anstell-
winkels erklären, da bei den Freiflugversuchen die vertikale Beschleunigung als Regelgröße
verwendet wurde. Insgesamt sind die Korrelationskoeffizienten bei allen Versuchstechniken
so gering, dass ein negativer Einfluss auf die Identifizierbarkeit der Parameter ausgeschlos-
sen werden kann. Bei vergleichbaren Untersuchungen [4] wurde ein Zahlenwert von 0.65
für den Korrelationskoeffizienten als unkritisch für die Identifizierbarkeit eines Parame-
ters aufgefasst. Da in der Längsbewegung aufgrund der Notwendigkeit zur künstlichen
Stabilisierung die Regleraktivität am höchsten ist, kann davon ausgegangen werden, dass
in der Seitenbewegung der Einfluss der Regelung auf die Korrelationen geringer ist als bei
der Längsbewegung. Damit ist die Identifizierbarkeit der Parameter der Seitenbewegung
ebensowenig gefährdet wie bei der Längsbewegung.
Abschließend lassen sich für die Identifizierung der Parameter eines quasistationären ae-
rodynamischen Modells mit Hilfe der beschriebenen Versuchstechniken folgende Schlüsse
ziehen:
• Die dynamische Windkanalversuchstechnik eignet sich sehr gut zur Identifizierung
aerodynamischer Derivative. Vergleichsweise geringe Abweichungen statischer De-
rivative von statischen Windkanalversuchsergebnissen belegen die Gültigkeit der
Ergebnisse. Die größten Diskrepanzen bei den statischen Derivativen sind in den
Ruderwirksamkeiten zu finden.
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• Zwischen den Flugversuchsergebnissen und den dynamischen Windkanalversuchs-
ergebnissen existieren Unterschiede, deren Beträge jedoch nicht höher sind, als bei
wesentlich aufwendigeren Versuchen mit sehr teuren Drop-Modellen oder Prototy-
pen. Insbesondere die dynamischen Derivative des Freiflugmodells sind sehr gut mit
den entsprechenden Werten des Windkanalmodells vergleichbar.
7.2 Parameter der instationären Modelle
In diesem Kapitel werden die Parameter der instationären Modelle für den Auftriebs- und
den Nickmomentenbeiwert diskutiert. Analog zum vorherigen Kapitel werden jeweils die
Ergebnisse aus den dynamischen Windkanalversuchen und den Freiflugversuchen gegen-
übergestellt. Bei den statischen Dervativen werden zusätzlich Ergebnisse aus statischen
Windkanalversuchen als Vergleich angeführt. Bei den Ergebnissen aus den dynamischen
Windkanalversuchen sind die arithmetischen Mittelwerte aus den Versuchsergebnissen der
drei untersuchten Frequenzbereiche in den Grafiken dargestellt. Das ist an dieser Stelle
sinnvoll, da die instationären Modelle für alle Frequenzbereiche gültig sind und eine Mit-
telung alle Ergebnisse miteinbezieht. Da nur relativ wenige Flugversuche durchgeführt
wurden, konnten die Parameter der aerodynamischen Modelle aus den Flugversuchsdaten
nur für drei verschiedene Anstellwinkel abgeleitet werden. Dazu wurden Ausschnitte be-
stehend aus 3000 bis 5000 Messpunkten aus den Zeitverläufen ausgewählt, die bezüglich
ihres Mittelwertes und ihrer Amplitude gut mit den Windkanalmessdaten vergleichbar
sind. Ausschließlich diese ausgewählten Daten wurden dann für die Parameteridentifikati-
on verwendet. Zu diesem Verfahren ist anzumerken, dass die geringe Anzahl der Messda-
ten aus den Flugversuchen im Vergleich zu den Windkanalmessdaten die Genauigkeit der
identifizierten Parameter negativ beeinflusst. Besonders kritisch ist diese Tatsache hier
deshalb, da mit einer sehr geringen Anzahl an Messpunkten die besonders hohe Anzahl
von Parametern der instationären Modelle ermittelt werden soll.
Abbildung 7.7 zeigt die Derivative CAα, CAη und CAq des instationären Modells für den
Auftriebsbeiwert. Bei optimaler Ermittlung der statischen Derivative CAα und CAη die-
ses instationären Modells sollten diese gleich den Ergebnissen der statischen Versuche
sein, da der Grenzwert der Übertragungsfunktionen, welche den instationären Anteil der
Aerodynamik beschreiben, stationär gegen Null geht:
lim
t→∞
Λij = 0 i ∈ [A,m] j ∈ [α, η] (7.2)
Abgesehen von dem Fall α = 0◦ trifft dieses für die dynamischen Windkanalversuchser-
gebnisse des Derivativs CAα zu. Weniger gut zutreffend ist dies jedoch bei den Flugver-
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suchsergebnissen, wo sich Abweichungen von bis zu 30% ergeben.
Das Derivativ der stationären Ruderwirksamkeit CAη weist bei den dynamischen Wind-
kanalversuchsergebnissen, im Vergleich zu den Ergebnissen der statischen Windkanalver-
suche deutlich größere Schwankungen auf. Während die Übereinstimmung zwischen den
dynamischen und den statischen Versuchstechniken ähnlich wie bei den quasistationären
Modellen weniger gut ist, stimmen die Ergebnisse aus den Flugversuchen an einigen Stel-
len sehr gut mit den dynamischen Windkanalergebnissen überein. Einzelne Ausreißer bei
beiden dynamischen Versuchstechniken hin zu negativen und damit physikalisch unsin-
nigen Werten weisen auf eine schlechte Identifizierbarkeit der Parameter an dieser Stelle
hin. Die geringe Anzahl an Messwerten aus den Flugversuchen zur Identifikation der Pa-
rameter wirkt sich offenbar besonders stark auf das dynamische Auftriebsderivativ CAq
aus, wo die Unterschiede in den Ergebnissen der beiden Versuchstechniken besonders groß
sind.
Die entsprechenden Derivative des instationären aerodynamischen Modells für den Nick-
momentenbeiwert sind in Abbildung 7.8 zu sehen. Genau wie beim quasistationären An-
satz weist das statische Windkanalmodell auch hier eine höhere statische Längsstabilität
als das dynamische Windkanalmodell auf. Das entsprechende Derivativ Cmα des instatio-
nären Ansatzes weicht je nach Anstellwinkel zwischen 0% und 75% vom Wert aus den
statischen Windkanalversuchen ab. Die Ergebnisse aus den Freiflugversuchen weisen auf
eine noch höhere statische Längsstabilität hin, als beim statischen Windkanalmodell. Bei
der Wirksamkeit des Höhenruders kann eine zufriedenstellende Übereinstimmung zwi-
schen den Ergebnissen aller drei Versuchstechniken festgestellt werden, wenn berücksich-
tigt wird, dass gerade bei den Ruderwirksamkeiten sehr hohe Parameterunsicherheiten
zu erwarten sind (vgl. Kapitel 7.1). Das Nickdämpfungsderivativ Cmq des instationären
Modells zeigt einen Verlauf, der sich vom Nickdämpfungsderivativ des quasistationären
Modells grundsätzlich unterscheidet. Hier ist die Nickdämpfung im Anstellwinkelbereich
0◦ ≤ α ≤ 5◦ positiv und damit anfachend statt dämpfend. Dabei ist jedoch zu beachten,
dass der Term, der den instationären Anteil des Nickmomentes durch die Übertragungs-
funktion amα · Λmα modelliert, je nach Vorzeichen durch den differenzierenden Anteil
ebenfalls dämpfenden Charakter haben kann.
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Abbildung 7.7: Derivative CAα, CAη und CAq des instationären Modells für den Auftriebs-
beiwert
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Abbildung 7.8: Derivative Cmα, Cmη und Cmq des instationären Modells für den Nickmo-
mentenbeiwert
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Das Vorzeichen der Übertragungsfunktionen und deren Anteil am Auftriebs- und Nick-
momentenbeiwert wird durch die Konstanten aAα, aAη, amα und amη bestimmt, die in
den Abbildungen 7.9 und 7.10 zu sehen sind. Das positive Vorzeichen des Parameters aAα
beschreibt einen dynamischen Zusatzauftrieb durch eine positive Anstellwinkeländerung.
Dieser Effekt ist besonders ausgeprägt im Anstellwinkelbereich 0◦ ≤ α ≤ 6◦, oberhalb
dieses Bereichs bleibt er konstant. Des Weiteren ist zu sehen, dass durch eine positive
Änderung des Höhenruderausschlags weiterer dynamischer Zusatzauftrieb erzeugt wird.
Das negative Vorzeichen von amα bestätigt die oben beschriebene Wirkung des instatio-
nären Terms als dämpfendes Element. Eine positive Anstellwinkeländerung bewirkt einen
negativen und damit dämpfenden dynamischen Anteil des Nickmomentes. Dieser ist im
niedrigen Anstellwinkelbereich am stärksten, also dort wo der stationäre Anteil Cmq an-
fachend wirkt. Die Wirkung des Höhenruderausschlages auf das Nickmoment wird durch
den instationären Anteil abgeschwächt. Hier nähert sich das Nickmoment nach einem Hö-
henruderausschlag erst zeitverzögert seinem stationären Endwert. Die Übereinstimmung
von Flugversuchs- und Windkanalergebnissen ist bei diesen Parametern schlecht. Dort wo
die Beträge dieser Parameter sehr klein sind, haben die Flugversuchsergebnisse teilwei-
se das falsche Vorzeichen. Die kleinen Beträge dieser Parameter sprechen für eine geringe
Auswirkung instationärer aerodynamischer Effekte auf die Auftriebs- und Nickmomenten-
beiwerte, die sich mit den wenigen Messdaten aus den Flugversuchen nur schlecht erfassen
lassen.
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Abbildung 7.9: Konstanten aAα und aAη des instationären Modells für den Auftriebsbei-
wert
Die Zeitkonstanten TAα, TAη, Tmα und Tmη, welche diese Annäherung der instationären
Terme an die jeweiligen stationären Endwerte beschreiben, sind in den Abbildungen 7.11
und 7.12 zu sehen. Die Zeitkonstante TAα des instationären Modells für den Auftriebs-
beiwert liegt in der Größenordnung von 0.2-0.3 s, nur bei sehr kleinen und sehr großen
Anstellwinkeln erhöht sie sich etwas. Der Wert für TAη schwankt im gesamten untersuchten
Anstellwinkelbereich zwischen 0.2 s und 0.7 s. Damit liegen die ermittelten Zeitkonstan-
ten in einer Größenordnung, die mit anderen Untersuchungen, wie etwa den Studien von
Klein und Noderer [34], vergleichbar ist. Der sehr hohe Wert dieser Zeitkonstante bei
α = 2◦ ist als Messfehler zu deuten. Dass sich die Zeitkonstanten des instationären Mo-
dells für den Auftrieb nicht auf das Modell für das Nickmoment übertragen lassen, wird in
Abbildung 7.12 klar. Die Zeitkonstanten des Modells für den Nickmomentenbeiwert sind
um ca. 0.1-0.2 s kleiner als beim Modell des Auftriebsbeiwertes. Der Auftrieb reagiert
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Abbildung 7.10: Konstanten amα und amη des instationären Modells für den Nickmomen-
tenbeiwert
also offensichtlich langsamer auf Änderungen des Anstellwinkels und des Höhenruderaus-
schlags als das Nickmoment. Besonders auffällig ist der systematische Verlauf von Tmα,
der bei α = 10◦ einen Maximalwert aufweist, sich aber wiederum aufgrund fehlender
Kenntnis der Strömungstopologie nicht erklären lässt. Die Übereinstimmung der Zeitkon-
stanten aus Flugversuchs- und Windkanalergebnissen ist bis auf einige Fälle gut. Bei der
Zeitkonstanten Tmα ist die Übereinstimmung besonders gut.
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Abbildung 7.11: Zeitkonstanten TAα und TAη des instationären Modells für den Auftriebs-
beiwert
Da die Übertragungsfunktionen einen direkten Zusammenhang zwischen ihrer Eingangs-
und ihrer Ausgangsgröße herstellen, ist zu erwarten, dass die Korrelation zwischen diesen
Größen hoch ist. In Tabelle 7.2 sind die Beträge der Korrelationskoeffizienten zwischen
den Ein- und Ausgangsgrößen der Übertragungsfunktionen bei den Windkanal- und den
Freiflugversuchen angegeben. Dabei wird deutlich, dass insbesondere die Korrelation zwi-
schen der Größe Λmα und dem Anstellwinkel bei den Windkanalversuchen sehr hoch ist.
Dies spricht für eine schlechte Identifizierbarkeit der Parameter Cmα und amα des instatio-
nären Modells aus den Windkanaldaten. Eine weitere besonders hohe Korrelation besteht
zwischen der Größe Λmη und dem Höhenruderausschlag bei den Freiflugversuchen. Dieser
hohe Wert deutet auf eine schlechte Identifizierbarkeit der Parameter Cmη und amη aus
den Flugversuchsdaten hin. Die Tatsache, dass aus den Windkanaldaten physikalisch sinn-
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Abbildung 7.12: Zeitkonstanten Tmα und Tmη des instationären Modells für den Nickmo-
mentenbeiwert
volle Werte für die jeweiligen Parameter identifiziert werden konnten, zeigt jedoch, dass
die hohe Anzahl an Messpunkten und die genaue Erfassung der Messdaten im Windkanal
die Ermittlung der entsprechenden Parameter dennoch ermöglicht. Aufgrund der geringen
Anzahl von Messdaten aus den Freiflugversuchen sind die hohen Korrelationskoeffizienten
dort als Fehlerquelle bei der Identifizierung nicht auszuschließen.
Windkanal geregelt Freiflug
|CCαΛmα| 0.74 0.36
|CCηΛmη | 0.62 0.88
Tabelle 7.2: Korrelationskoeffizienten des instationären Nickmomentenmodells (α = 14◦)
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Um die Größenordnung des Unterschiedes zwischen den instationären und den quasistatio-
nären Modellen zu verdeutlichen, ist in Abbildung 7.13 die Sprungantwort der Auftriebs-
änderung bei einer Anstellwinkeländerung dargestellt. Diese wurde mit den identifizierten
Parametern für den Fall α = 10◦ berechnet und auf ihren Stationärwert bezogen. Bei
einer sprungförmigen Anstellwinkeländerung ist beim instationären Modell ein anfängli-
cher Zusatzauftrieb von 7% festzustellen. Da solche sprungförmigen Eingaben wegen ihrer
hohen Gradienten einen Extremfall darstellen, sind die zu erwartenden Zusatzauftriebe
im tatsächlichen Manöverflug sicherlich deutlich geringer.
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Abbildung 7.13: Auf den Stationärwert bezogene Sprungantworten der Auftriebsänderung
beim quasistationären und instationären Modell bei einer Anstellwinkeländerung (α0 =
10◦)
Zur Identifizierung der Parameter instationärer aerodynamischer Modelle lassen sich fol-
gende Punkte zusammenfassen:
• Die höhere Anzahl von Parametern verglichen mit den quasistationären Modellen
erschwert eine präzise Identifizierung dieser Parameter.
• Die Derivative, welche die stationären Abhängigkeiten im instationären aerodyna-
mischen Modell beschreiben, sind im Rahmen der Messgenauigkeit und der Identi-
fizierbarkeit gut mit Ergebnissen statischer Versuche vergleichbar.
• Die hohe Anzahl der zu ermittelnden Parameter wirkt sich bei den Freiflugversu-
chen besonders stark aus, da hier relativ wenige Messdaten zur Parameteridentifizie-
rung zur Verfügung standen. Deshalb sind zum Teil größere Unterschiede zwischen
Flugversuchs- und Windkanalergebnissen vorhanden.
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7.3 Analyse der Messfehlerquellen
Neben den bereits angesprochenen Gründen für Unterschiede in den Ergebnissen aus
Windkanal- und Freiflugversuchen werden nun einzelne Gründe näher erläutert und wo
möglich, die Größenordnung der Auswirkung auf die identifizierten Parameter abgeschätzt.
Da sowohl das Windkanalmodell als auch das Freiflugmodell in derselben Form hergestellt
worden sind, sind Unterschiede in den Modellen als Gründe für Unterschiede in den Para-
metern nahezu auszuschließen. Die einzige mögliche Modellungenauigkeit ist eine minimal
unterschiedliche Positionierung der Flügel am Rumpf, da die Flügel in gesonderten For-
men hergestellt worden sind, um dann mit dem Rumpf verklebt zu werden. Es ist jedoch
anzunehmen, dass sich ein leicht verschiedener Einstellwinkel des Flügels gegenüber dem
Rumpf bei Windkanal- und Freiflugmodell weniger auf die ermittelten Beiwertderivati-
ve sondern eher auf die konstanten Anteile der aerodynamischen Gleichungen, wie zum
Beispiel auf Cm0 oder CA0 auswirkt. Weiterhin scheiden Unterschiede in den erreichten
Reynoldszahlen bei den unterschiedlichen Versuchstechniken aus, da sowohl statische als
auch dynamische Windkanalversuche bei derselben Reynoldszahl von Re = 1.6 · 106 (be-
zogen auf die Rumpflänge L) durchgeführt worden sind. Diese Reynoldszahl entspricht
einer Geschwindigkeit von ungefähr 30 m/s, welche wiederum sehr nahe an der mittleren
Geschwindigkeit bei den Freiflugversuchen liegt.
Ein Grund für die unterschiedlichen Ergebnisse sind Ungenauigkeiten in der aerodynami-
schen Modellierung. Bei Vergleichen mit Ergebnissen aus statischen Windkanalversuchen
muss beachtet werden, dass nicht beliebig viele Kombinationen von Klappenausschlägen
untersucht werden konnten. In den statischen Versuchen wurden die einzelnen Klappen-
ausschläge getrennt voneinander untersucht. Die Wirkung einer Kombination aus mehre-
ren Ausschlägen ist in den Vergleichen deshalb nicht berücksichtigt. Die Stabilitätsderi-
vative Cmα, Cnβ und Clβ wurden aus den statischen Versuchen in Clean-Konfiguration,
das heißt ohne Trimmklappenausschläge, ermittelt. Sowohl in den dynamischen Windka-
nalversuchen als auch in den Freiflugversuchen lagen ausgetrimmte Konfigurationen vor.
Da Klappenausschläge in erster Linie die Lage des Trimmpunktes verändern nicht aber
die Stabilität, ist davon auszugehen, dass die beschriebenen Einflüsse auf die identifi-
zierten Derivative klein ist. Dass sich aufgrund der aerodynamischen Modellierung beim
quasistationären Ansatz Unterschiede ergeben können, ist bereits in Kapitel 6 ausführlich
beschrieben und auch quantifiziert worden.
Die zum Teil großen Unterschiede in den ermittelten Ruderwirksamkeiten lassen sich
zumindest teilweise auf die unterschiedliche Ausführung des Klappenspaltes in den ver-
wendeten Modellen zurückführen. Eine Abschätzung der Größenordnung dieses Einflusses
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erlaubt Abbildung 7.14. Nach [18] lässt sich die Klappenwirkung mit offenem Spalt CAη0
in Abhängigkeit des Verhältnisses der Auftriebsgradienten des Flügels bei offenem und
geschlossenem Spalt und eines Formfaktors f abschätzen durch
CAη0 = CAη · f ·
CAFα∞0
CAFα∞
. (7.3)
Bei einer Lage des Spaltes von ungefähr 75% hinter der Vorderkante von Flügel oder
Seitenleitwerk ergibt sich eine Verringerung des Auftriebsgradienten des Flügels um 6%
bei einer Variation der Spaltbreite zwischen 0.14 und 1.4 mm. Der Formfaktor verän-
dert sich bei einer Änderung der Nasenform um bis zu 15%, wenn der Drehpunkt wie
bei den PHOENIX-Modellen extrem nahe an der Klappenvorderseite liegt (A → 0). Da
wegen des kleinen Modellmaßstabes weder die Nasengeometrie noch die Spaltbreite ex-
akt reproduziert werden konnte, sind hier Unterschiede von insgesamt bis zu 20% durch
die Ausführung des Spaltes zu erklären. Bei zukünftigen Versuchen könnte eine bessere
Vergleichbarkeit der Ruderwirksamkeiten damit erreicht werden, dass bei allen Versuchen
darauf geachtet wird, den Klappenspalt optimal abzudichten.
Messfehler in der Bestimmung der Massenträgheitsmomente in Pendelversuchen erzeu-
gen sowohl in den dynamischen Windkanalversuchen als auch in den Freiflugversuchen
Abweichungen in den ermittelten Parametern. Soll beispielsweise aus den Messdaten das
Derivativ Cmα identifiziert werden, so wird zunächst mit Gleichung 4.2, beziehungsweise
Gleichung 3.1, aufgrund des fehlerbehafteten Massenträgheitsmomentes I∗y ein fehlerbe-
hafteter Nickmomentenbeiwert C∗m berechnet. Drückt man in den beschriebenen Glei-
chungen die Nickbeschleunigung als Funktion des wahren Massenträgheitsmomentes Iy
und des Nickmomentenbeiwertes aus und differenziert die Gleichung nach α, so entsteht
folgende Beziehung:
C∗mα =
I∗y
Iy
· Cmα (7.4)
Damit sind die identifizierten aerodynamischen Derivative in dynamischen Windkanal-
und Freiflugversuchen prinzipiell nur so genau, wie die zugrunde gelegten Massenträg-
heitsmomente. In [9] und [69] wird als Anhaltswert für die Genauigkeit der in Pendelver-
suchen ermittelten Massenträgheitsmomente ein Wert von 3% angegeben, welcher somit
auch der Genauigkeit der identifizierten Parameter entspricht.
Bei den dynamischen Windkanalversuchen ist vor allem die Ermittlung des Momentes aus
der Drehbeschleunigung als Fehlerquelle auszumachen. Die Drehbeschleunigung wird mit
Hilfe der zweifachen zeitlichen Differenzierung bestimmt. Zwar konnte auf eine numeri-
sche Differenzierung verzichtet werden und stattdessen eine analytische Differenzierung
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Abbildung 7.14: Auswirkung der Ausführung und Größe des Klappenspaltes auf die Klap-
penwirksamkeit (nach [18]), mit A=Klappenfläche vor der Drehachse / Klappenfläche
hinter der Drehachse)
einer glättenden Splinefunktion verwendet werden, je nach Glättungsgrad dieser Spline-
funktion ergaben sich jedoch leicht abweichende Ergebnisse. Bei zukünftigen Versuchen
könnte dieses Problem dadurch verhindert werden, dass das Windkanalmodell mit ei-
nem Beschleunigungsmesser ausgerüstet wird, welcher mit einem Abstand zur Drehachse
montiert ist und damit eine direkte Messung der Drehbeschleunigung erlaubt [36]. Eine
weitere Fehlerquelle in den dynamischen Windkanalversuchen ist die alleinige Bestim-
mung des Modellanstellwinkels über die Lage des Modells gegenüber einer raumfesten
Achse. Bei einigen Versuchen war festzustellen, dass das Windkanalmodell zeitweise auch
ohne Anregung durch die Klappenbewegung leichte Bewegungen ausgeführt hat. Diese
Bewegungen sind auf die Windkanalturbulenz zurückzuführen, die durch eine stochasti-
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sche und nicht messtechnisch erfasste Variation der Anströmwinkel auch die identifizierten
Parameter beeinflusst hat. Aufrund der sehr großen Anzahl von Messpunkten ist jedoch
davon auszugehen, dass der Einfluss der Windkanalturbulenz auf die Messwerte gering ist.
Als weiterer Unterschied der Windkanalversuchstechnik gegenüber der Freiflugtechnik ist
der Einfluss der Modellaufhängung im Windkanal zu nennen. Da jedoch das Modell bei
den statischen und dynamischen Versuchen von einem Heckstiel gehalten wurde, der in
der abgelösten Strömung hinter dem Heck verlief, sind die Einflüsse der Aufhängung als
gering einzuschätzen. Die Ausführung des Hecks als geschlitzte Abdeckung für die dyna-
mischen Versuche (siehe Abbildung 3.4) kann geringe Auswirkungen auf den Widerstand
haben. Bei den statischen Windkanalversuchen und den Freiflugversuchen war das Heck
des Modells komplett geschlossen.
Bei den Freiflugversuchen ergeben sich prinzipbedingt eine ganze Reihe von Fehlerquel-
len, die einige Unterschiede in den Messergebnissen erklären könnten. Eine Erklärung für
die Unterschiede zu den Windkanalversuchen liegt sicherlich in der weitaus geringeren
Anzahl von Messpunkten bei den Freiflugversuchen. Während im Windkanalversuch für
jeden Anstellwinkelbereich ca. 40000 Messpunkte ausgewertet wurden, lag die Zahl der
Messpunkte pro Anstellwinkel bei den Freiflugversuchen bei ca. 10000 für die Identifi-
zierung quasistationärer Modelle. Zur Identifizierung instationärer Modelle standen sogar
nur 3000 bis 5000 Messpunkte zur Verfügung. Ein weiterer wichtiger Grund für die Unter-
schiede in den identifizierten Parametern liegt in der Messung der Luftdaten bei den Frei-
flugversuchen. Im Gegensatz zu den Windkanalversuchen, wo sämtliche Luftdaten unter
Laborbedingungen sehr präzise gemessen werden können, müssen diese beim Freiflugver-
such durch vergleichsweise einfache Drucksensoren bestimmt werden. Als Hauptquelle für
Messungenauigkeiten ist hier sicherlich die Messung des Staudruckes zu nennen, der bei
der Berechnung der Kraft- und Momentenbeiwerte benötigt wird. Analog zum Vorgehen
bei der Bestimmung des Einflusses eines fehlerhaft gemessenen Massenträgheitsmomentes
kann auch hier der Einfluss eines fehlerhaft gemessenen Staudruckes q¯∗ auf die identi-
fizierten Derivative hergeleitet werden. So ergibt sich beispielsweise ein fehlerbehaftetes
Derivativ C∗mα durch einen fehlerbehafteten Messwert q¯
∗ zu
C∗mα =
q¯
q¯∗
· Cmα . (7.5)
In den Windkanalversuchen zur Kalibrierung des Luftdatensystems hat sich gezeigt, dass
unabhängig vom Staudruck, Messfehler von bis zu ∆q¯ = 19 N/m2 auftraten. Damit hängt
der tatsächliche Fehler von C∗mα nicht nur vom eigentlichen Messfehler sondern auch noch
vom aktuellen Flugzustand ab. Abbildung 7.15 zeigt die Auswirkung dieses konstanten
Fehlers auf den Quotienten q¯/q¯∗ und damit auf die identifizierten Derivative in Abhängig-
keit der Fluggeschwindigkeit. Bei den niedrigsten Geschwindigkeiten sind Abweichungen
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in den Derivativen von bis zu 9% zu erwarten, während sich der Messfehler im hohen
Geschwindigkeitsbereich nur noch in der Größenordnung von 2% auswirkt. Die geringen
möglichen Messfehler in den Strömungswinkeln wirken sich ebenfalls auf die Beiwertderi-
vative aus, da sie für die Transformation der körperfest gemessenen Kräfte und Momente
in das aerodynamische System notwendig sind. Da die Strömungswinkel mit Drucksenso-
ren bestimmt werden, ist davon auszugehen, dass sich Messfehler hauptsächlich in Form
von konstanten Nullpunktverschiebungen einstellen werden. In Windkanalversuchen hat
sich gezeigt, dass sich diese Nullpunktverschiebungen in der Größenordnung von 0.2◦ auf α
und β auswirken. Um die Auswirkung dieses Messfehlers auf die Derivative abzuschätzen,
wurden simulierte Messdatensätze mit einem konstanten Messfehler im Anstellwinkel von
∆α = ±0.2◦ manipuliert und zur Bestimmung der Derivative herangezogen. Dabei hat
sich herausgestellt, dass sich ein Fehler im Anstellwinkel am stärksten auf die Parameter
des Widerstandsmodells auswirkt. Die Auswirkung eines Fehlers in α auf das Derivativ
CWα ist für einen Anstellwinkelbereich von 10◦ ≤ α ≤ 18◦ in der Abbildung 7.16 zu se-
hen. In den meisten Fällen übersteigt der Fehler einen Wert von 4% nicht, in Einzelfällen
können sich die Messfehler jedoch bis zu 8% auswirken.
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Abbildung 7.15: Auswirkung des Messfehlers im Staudruck auf den Quotienten q¯/q¯∗
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Abbildung 7.16: Auswirkung des Messfehlers im Anstellwinkel auf CWα
Die Messwerte der Kreisel und Beschleunigungsmesser werden direkt zur Bestimmung der
angreifenden Kräfte und Momente verwendet. Bei den installierten Sensoren treten haupt-
sächlich Messfehler in Form einer Nullpunktverschiebung auf. Die Nullpunktverschiebung
ist von der Temperatur der Sensoren und von anderen äußeren Einflüssen, wie Vibrationen,
abhängig. Es kann jedoch davon ausgegangen werden, dass diese Nullpunktverschiebung
innerhalb der kurzen Messflüge vernachlässigbar klein ist. Des Weiteren haben solche, na-
hezu konstanten Messfehler lediglich Auswirkungen auf die konstanten Summanden der
aerodynamischen Gleichungen, nicht aber auf die Derivative. Als ebenfalls gering sind
die Unterschiede einzuschätzen, die sich durch die Auswirkung der Anbauten (Prandt-
Rohr, 5-Loch-Sonde, usw.) an das Freiflugmodell ergeben. Genauere Untersuchungen in
[4] haben ergeben, dass sich derartige Veränderungen am Modell praktisch nicht auf die
identifizierten Parameter auswirken. Windeinflüsse bei den Flugversuchen sind als Er-
klärung für die Unterschiede ebenfalls auszuschließen, da sich ein über der Modellkontur
konstanter Windeinfluss nicht auf die identifizierten Parameter auswirken kann. Lediglich
Windgradienten entlang des Freiflugmodells könnten sich hier auswirken. Da jedoch alle
Flugversuche bei Windstille in den frühen Morgenstunden durchgeführt worden sind, ist
diese Fehlerquelle praktisch auszuschließen.
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8 Zusammenfassung
Der zunehmende Wettbewerb unter den internationalen Betreibern von Trägersystemen
hat in den letzten Jahren zu einem Kostendruck geführt, der die Entwicklung neuer,
wirtschaftlicherer Systeme zum Transport von Nutzlasten in den Weltraum erforderlich
macht. Als eine mögliche Alternative zu heutigen Systemen haben sich in zahlreichen Stu-
dien horizontal startende und landende Raumflugzeuge herausgestellt. Da die Geometrie
von Raumflugzeugen in erster Linie den Gegebenheiten des Hyperschallfluges angepasst
ist, sind die Langsamflugeigenschaften solcher Fluggeräte in der Regel kritisch. Umso
wichtiger ist eine präzise Modellbildung der aerodynamischen Eigenschaften des Raum-
flugzeugs, um die dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs analysieren und geeignete
Flugregler auslegen zu können. Bei der Ermittlung dynamischer Derivative stehen nor-
malerweise dynamische Windkanalversuchstechniken im Vordergrund, in einigen Fällen
wurden jedoch auch antriebslose Drop-Modelle zur Ermittlung aerodynamischer Para-
meter eingesetzt. Die kritischen Eigenschaften von Raumflugzeugen erfordern allerdings
sowohl bei Flugversuchen als auch bei Windkanalversuchen einen sehr hohen technischen
und finanziellen Aufwand.
Im Rahmen dieser Arbeit wurden einfache und kostengünstige Windkanal- und Flug-
versuchsmethoden derart modifiziert, dass Raumflugzeuge unter Bedingungen untersucht
werden konnten, die denen des Originalfluggerätes bezüglich Schwerpunktlage und Flä-
chenbelastung sehr nahe kommen. Als Referenzkonfiguration für diese Untersuchungen
wurde die Raumflugzeugkonfiguration PHOENIX ausgewählt, welche innerhalb des natio-
nalen Technologieprogramms ASTRA entwickelt wurde und als beispielhaft für zukünftige
Raumflugzeuge angesehen wird.
Im Windkanalversuch wurde die Methode der freien Bewegung angewendet, da sie im
Gegensatz zur Methode der erzwungenen Bewegung einen sehr viel geringeren Versuchs-
aufwand benötigt. Diese, sonst nur für statisch stabile Konfigurationen praktikable Ver-
suchstechnik, wurde durch den Einsatz von angetriebenen Klappen im Windkanalmodell
in Verbindung mit einem Regler zur künstlichen Stabilisierung an die flugmechanischen
Gegebenheiten des Raumflugzeugs PHOENIX angepasst. Bei der zweiten Versuchstech-
nik wurde ein vergleichsweise einfaches und kostengünstiges Flugmodell mit Messtechnik
und einem Regler zur Stabilisierung und automatischen Bahnführung ausgerüstet, um
nach dem Abwurf von einem ferngesteuerten Trägerflugzeug einen automatischen Gleit-
flug auszuführen. Durch die Verwendung eines Flugreglers konnte der Einsatzbereich die-
ser sogenannten Freiflugtechnik auf instabile Konfigurationen mit hoher Flächenbelastung
ausgeweitet werden.
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In einem ersten Schritt wurde ein Gleichungsfehlerverfahren dazu verwendet, die Parame-
ter eines Gleichungssystems zu ermitteln, das die quasistationäre, linearisierte Aerodyna-
mik von PHOENIX beschreibt. Durch die Anregung des Modells in mehreren Frequenz-
bereichen im Windkanalversuch konnte der Einfluss der Frequenz auf die identifizierten
Parameter untersucht werden. Dabei zeigte sich, dass die Parameter der Gleichungen für
Widerstand, Querkraft und Giermoment weitgehend unabhängig von der Frequenz sind.
Im Gegensatz dazu waren jedoch für die Parameter der Gleichungen für Auftrieb, Nick-
und Rollmoment systematische Abhängigkeiten von der Frequenz nachweisbar. Diese Ab-
hängigkeiten ließen sich mit instationären aerodynamischen Effekten erklären, welche in
den quasistationären, linearisierten Gleichungen nicht wiedergegeben werden können. Aus
diesem Grund wurden weitere aerodynamische Modelle entwickelt, in denen durch Hin-
zufügen von Übertragungsfunktionen die instationären aerodynamischen Effekte erfasst
werden sollten. Für die Ermittlung der unbekannten Parameter dieser Gleichungen wurde
ein iteratives Quasi-Newton-Verfahren entwickelt und eingesetzt. Es zeigte sich, dass die
Parameter dieser instationären aerodynamischen Modelle für den Auftriebs- und Nick-
momentenbeiwert weitgehend unabhängig von der Frequenz sind, was beweist, dass diese
Modelle die instationäre Aerodynamik von PHOENIX gut beschreiben. Der Einfluss der
instationären Effekte auf das Rollmoment ließ sich mit dieser Art von Modellierung nicht
beschreiben.
Um die Ergebnisse aus den dynamischen Windkanal- und Freiflugversuchen zu bewerten,
wurden sie untereinander und mit weiteren Ergebnissen aus statischen Windkanalver-
suchen verglichen. Insgesamt zeigte sich eine gute Übereinstimmung der identifizierten
Parameter. Insbesondere die dynamischen Derivative und die Stabilitätsderivative waren
untereinander sehr gut vergleichbar. Deutlichere Unterschiede in den Ergebnissen zeig-
ten sich vor allem bei den Ruderwirksamkeiten. Durch den Vergleich der Diskrepanzen
zwischen den Ergebnissen aus Windkanal- und Flugversuchen mit den Diskrepanzen an-
derer Studien zeigte sich, dass die im Flugversuch ermittelten Daten in ihrer Genauigkeit
mit den Ergebnissen weitaus aufwendigerer Flugversuchsprogramme vergleichbar sind.
Aufgrund der geringeren Anzahl an Messdaten bei den Freiflugversuchen gegenüber den
Windkanalversuchen und der hohen Anzahl unbekannter Parameter, ließen sich einige
Parameter der instationären Modelle jedoch nur sinnvoll im Windkanal ermitteln. Eine
Analyse der Fehlerquellen beider Versuchstechniken erlaubte eine Abschätzung der Grö-
ßenordnungen der Auswirkung einzelner Messfehler auf die identifizierten Parameter und
ermöglicht eine Verbesserung der Verfahren bei zukünftigen Versuchen.
Aufgrund der positiven Erfahrungen mit den Versuchstechniken lässt sich schlussfolgern,
dass sich beide Verfahren sehr gut zur Analyse aerodynamischer und flugmechanischer Ei-
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genschaften von Raumflugzeugen im Langsamflugbereich eignen. Der Vorteil der beschrie-
benen Windkanalversuchstechnik liegt vor allem darin, dass eine beliebig hohe Anzahl an
Messwerten unter Laborbedingungen erzeugt werden kann. Aus diesem Grund ist diese
Messtechnik zur Parameteridentifizierung besser geeignet als die Freiflugtechnik. Die Vor-
teile der Freiflugtechnik liegen jedoch in der größtmöglichen Ähnlichkeit der Bewegungs-
formen mit dem Originalfluggerät, welche die Analyse derselben und die Entwicklung und
Erprobung von Regelungssystemen mit Hilfe der Freiflugtechnik ermöglicht. So sind mit
den beiden Versuchstechniken Werkzeuge entwickelt worden, welche zukünftig als Ergän-
zung zu klassischen Windkanal- und Flugversuchstechniken eingesetzt werden können,
um aufgrund ihres geringen Aufwandes schon in frühen Entwicklungsstadien wertvolle
Erkenntnisse über die Eigenschaften eines Raumflugzeugs zu gewinnen.
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A Kinematik und Dynamik der Windkanalmodelle
A.1 Nickversuch
Kinematische Zusammenhänge als Funktion der Eulerwinkel unter Verwendung der y-
Folge (Drehreihenfolge: Ψy,Φy,Θy) für Ψy0 = Φy0 = 0:
α = Θy (A.1)
β = 0 (A.2)
α˙ = Θ˙y = q (A.3)
Zustandsgleichung des ungeregelten Windkanalmodells:
 δq˙
δΘ˙y

 =

 q¯SL2IyV0 (Cmq + Cmα˙) q¯SLIy Cmα
1 0

 ·

 δq
δΘy

+

 q¯SLIy Cmη
0

 · δη (A.4)
Polstellen des ungeregelten Windkanalmodells:
s1,2 =
q¯SL2
2IyV0
(Cmq + Cmα˙)±
√(
q¯SL2
2IyV0
)2
(Cmq + Cmα˙)2 +
q¯SL
Iy
Cmα (A.5)
Sind diese Polstellen konjugiert komplex und besitzen einen negativen Realteil, so sind
Eigenfrequenz und Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells wie folgt definiert.
Eigenfrequenz des ungeregelten Windkanalmodells:
ω0 =
√
−
q¯SL
Iy
Cmα (A.6)
Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells:
D = −
q¯SL2
IyV0
(Cmq + Cmα˙)
2 ·
√
−
q¯SL
Iy
Cmα
(A.7)
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A.2 Gierversuch
Kinematische Zusammenhänge als Funktion der Eulerwinkel unter Verwendung der z-
Folge (Drehreihenfolge: Θz,Ψz,Φz):
tanα =
tanΘz0
cosΨz
(A.8)
sinβ = −cosΘz0 sinΨz (A.9)
−
β˙
cosα
= Ψ˙z = r (A.10)
Für Φz = 0 entspricht Θz0 dem, mit der Schwenkeinrichtung einzustellenden, stationären
Anstellwinkel α0.
Zustandsgleichung des ungeregelten Windkanalmodells:

 δr˙
δΨ˙z

 =

 q¯Sb2IzV0 (Cnr − Cnβ˙ cosα) − q¯SbIz Cnβ cosΘz0
1 0

 ·

 δr
δΨz

 + ... (A.11)

 q¯SbIz Cnζ
0

 · δζ
Polstellen des ungeregelten Windkanalmodells:
s1,2 =
q¯Sb2
2IzV0
(Cnr−Cnβ˙ cosα)±
√(
q¯Sb2
2IzV0
)2
(Cnr − Cnβ˙ cosα)
2 −
q¯Sb
Iz
Cnβ cosΘz0 (A.12)
Sind diese Polstellen konjugiert komplex und besitzen einen negativen Realteil, so sind
Eigenfrequenz und Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells wie folgt definiert.
Eigenfrequenz des ungeregelten Windkanalmodells:
ω0 =
√
q¯Sb
Iz
Cnβ cosΘz0 (A.13)
Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells:
D = −
q¯Sb2
IzV0
(Cnr − Cnβ˙ cosα)
2 ·
√
q¯Sb
Iz
Cnβ cosΘz0
(A.14)
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A.3 Rollversuch
Kinematische Zusammenhänge als Funktion der Eulerwinkel unter Verwendung der x-
Folge (Drehreihenfolge: Ψx,Θx,Φx) für Ψx0 = 0:
tanα = tanΘx0 cosΦx (A.15)
sinβ = sinΘx0 sinΦx (A.16)
−
β˙
sinα
= Φ˙x = p (A.17)
Für Ψx = 0 entspricht Θx0 dem, mit der Schwenkeinrichtung einzustellenden, stationären
Anstellwinkel α0.
Zustandsgleichung des ungeregelten Windkanalmodells:

 δp˙
δΦ˙x

 =

 q¯Sb2IxV0 (Clp + Clβ˙ sinα) q¯SbIx Clβ sinΘx0
1 0

 ·

 δp
δΦx

+ ... (A.18)

 q¯SbIx Clξ
0

 · δξ
Polstellen des ungeregelten Windkanalmodells:
s1,2 =
q¯Sb2
2IxV0
(Clp + Clβ˙ sinα)±
√(
q¯Sb2
2IxV0
)2
(Clp + Clβ˙ sinα)
2 +
q¯Sb
Ix
Clβ sinΘx0 (A.19)
Sind diese Polstellen konjugiert komplex und besitzen einen negativen Realteil, so sind
Eigenfrequenz und Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells wie folgt definiert.
Eigenfrequenz des ungeregelten Windkanalmodells:
ω0 =
√
−
q¯Sb
Ix
Clβ sinΘx0 (A.20)
Dämpfungsgrad des ungeregelten Windkanalmodells:
D = −
q¯Sb2
IxV0
(Clp + Clβ˙ sinα)
2 ·
√
−
q¯Sb
Ix
Clβ sinΘx0
(A.21)
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B Regler der Windkanalmodelle
h
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q
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Abbildung B.1: Regler des Windkanalmodells beim Nickversuch
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Abbildung B.2: Regler des Windkanalmodells beim Gierversuch
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Abbildung B.3: Regler des Windkanalmodells beim Rollversuch
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C Regler des Freiflugmodells
h
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q
bz
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KI
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Abbildung C.1: Basisregler der Längsbewegung des Freiflugmodells
h
KI3
dBF
Abbildung C.2: Trimmregler des Freiflugmodells
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Abbildung C.3: Basisregler der Seitenbewegung des Freiflugmodells
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D Ermittlung der Massenträgheitsmomente
Die Massenträgheitsmomente von Windkanal- und Freiflugmodellen wurden in Pendel-
versuchen ermittelt. Zur Bestimmung von Ix und Iy wurde an der Unterseite des Modells
ein reibungsarmes Lagermodul befestigt, so dass das Modell ein Pendel bildete (Abbil-
dung D.1). Die Rotationsachse dieses Pendels verlief dabei im Abstand L parallel zur
modellfesten x-, bzw. y-Achse. Aus der Schwingungsdauer T ließ sich dann das Massen-
trägheitsmoment (auf die modellfeste Achse bezogen) berechnen:
I =
mgT 2L
4π2
−mL2 (D.1)
Abbildung D.1: Versuchsaufbau zur Ermittlung von Iy (links) und Ix (rechts)
Zur Ermittlung von Iz wurde das Modell so gelagert, dass die Rotationsachse mit der
modellfesten z-Achse identisch war (Abbildung D.2). Durch Anbringen einer Zusatzmasse
mZusatz entstand ein schwingungsfähiges Pendel, aus dessen Schwingsperiode T sich wie-
derrum das Massenträgheitsmoment berechnen ließ:
Iz =
T 2
4π2
mZusatzgL−mZusatzL
2 (D.2)
Das Deviationsmoment Ixz ließ sich aus Pendelversuchen um eine, um den Winkel δ
gegenüber dem Modell gedrehte Achse bestimmen (Abbildung D.3). Dafür wurde zuerst
das Massenträgheitsmoment Ixδ (auf die gedrehte Achse bezogen) bestimmt:
Ixδ =
mgT 2L
4π2
−mL2 (D.3)
Mit Hilfe dieses Wertes konnte dann das gesuchte Deviationsmoment berechnet werden:
Ixz =
Ixcos
2δ + Izsin
2δ − Ixδ
sin2δ
(D.4)
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Abbildung D.2: Versuchsaufbau zur Ermittlung von Iz
Abbildung D.3: Versuchsaufbau zur Ermittlung von Ixz
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